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конструкторсько-технологічні рішення МД виконані правильно. Студент має високу 
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Анотація 
Пояснювaльнa зaпискa до магістерської дисертації «Методика визначення 
аеродинамічних характеристик літального апарата асиметричного 
компонування» мiстить: 80 сторiнок, 28 мaлюнків, 24 тaблиці, 12 використaних 
джерел. Роботa склaдaється з вступу, 8 роздiлiв тa висновкiв. 
Темпи розвитку авіаційної промисловостi ще близько десятилiття нaзaд 
перетнули свого aпогею через склaднiсть подaльшого збiльшення ефективностi 
силових устaновок i неохочого пошуку принципово нових схем лiтaльних 
aпaрaтiв, звaжaючи нa ризик фiнaнсувaння комерцiйно непривaбливих проектiв. 
За наявності перевіреного методу аеродинамічного розрахунку літаків 
асиметричного компонування, імовірно, багато компаній та окремих 
конструкторів зможуть втілити у життя свої розробки, що будуть більш 
продуктивними та вигідними за існуючі аналоги. 
Задля досягнення зазначеної мети у роботі було розроблено метод 
аеродинамічного розрахунку літака асиметричного компонування на базі 
відомих аналогів для класичних літаків із їх модернізацією, що полягає у 
врахуванні під час розрахунків вплив стрілоподібності крила літака і куту 
поперечного V. За розробленим методом було проведено практичні розрахунки 
літака асиметричного компонування. За отриманими під час аналітичного 
розрахунку даними проведено порівняння із результатами отриманими 
чисельною методикою за допомогою програмного забезпечення ANSYS (Fluent). 
За аналізом порівняння було зроблено висновки щодо доцільності використання 
і точності розробленого методу аналітичного аеродинамічного розрахунку літака 
асиметричного компонування. Було надано рекомендації щодо проектування 
літальних апаратів асиметричного компонування. 
Розроблений метод визначення аеродинамічних характеристик літака є 
прийнятним, однак потребує доробок, а саме: врахування геометрії лопатей 
двигуна і врахування розташування крила по висоті фюзеляжу. Найістотніші 
відмінності у порівнянні результатів розрахунків полягають у неточності 
побудови аеродинамічного обрису поверхонь агрегатів літака, через відсутність 
детальних геометричних параметрів заданого літака у відкритому доступі, а 
також через спрощення геометрії літака задля полегшення розрахунку за 
числовим методом. 
Розроблений метод дозволяє на початкових етапах проектування обирати 
основні геометричні параметри асиметричного ЛА. Це зменшує витрати на 
експериментальні дослідження та оптимізує процес проектування в цілому. 
Ключові слова: аеродинамічна схема, лiтaльний aпaрaт aсиметричного 
компонувaння експеримент, модель, фюзеляж, крило, злітно-посадочні 
характеристики. 
Abstract 
Explanatory note to the master's dissertation "Determination method of 
aerodynamic characteristics for asymmetrical aircraft" contains: 80 pages, 28 figures, 
24 tables, 12 sources used. The work consists of an introduction, 8 chapters and 
conclusions. 
The pace of development of the aviation industry reached its apogee almost a 
decade ago due to the difficulty of further increasing the efficiency of power plants and 
the reluctance to search for fundamentally new aircraft schemes, taking into account 
the risk of non-financing. With a proven method of aerodynamic calculation of 
asymmetric aircraft, it is likely that many companies and individual designers will be 
able to implement their developments that will be more productive and profitable than 
existing counterparts. 
In order to achieve this goal, a method of aerodynamic calculation of an 
asymmetric aircraft based on known analogues for classic aircraft with their 
modernization was developed. layout. According to the data obtained during the 
analytical calculation, a comparison was made with the results obtained by numerical 
methods using the software ANSYS (Fluent). According to the analysis of the 
comparison, conclusions were made about the feasibility of using and accuracy of the 
developed method of analytical aerodynamic calculation of the aircraft asymmetric 
layout. Recommendations for the design of asymmetric aircraft were provided. 
The developed method of determining the aerodynamic characteristics of the 
aircraft is acceptable, but requires improvements, namely: taking into account the 
geometry of the engine blades and taking into account the location of the wing along 
the height of the fuselage. The most significant differences in the comparison of 
calculation results are the inaccuracy of the aerodynamic contour of the aircraft units, 
due to the lack of detailed geometric parameters of a given aircraft in open access, as 
well as due to simplification of aircraft geometry to facilitate calculation by numerical 
method. 
The developed method allows to choose the basic geometrical parameters of an 
asymmetric aircraft at the initial stages of design. This reduces the cost of experimental 
research and optimizes the design process as a whole. 
Keywords: aerodynamic scheme, asymmetric aircraft, experiment, model, fuselage, 
wing, takeoff and landing characteristics. 
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ПЕРЕЛІК УМОВНИХ ПОЗНАЧЕНЬ, СКОРОЧЕНЬ І ТЕРМІНІВ 
 
СУ – силова установка; 
ЛА – літальний апарат; 
ЛАК – літальний апарат асиметричного компонування; 
МСО – метод скінченних об’ємів; 
ТЗ – технічне завдання; 
ЦТ – центр тиску; 
ЦМ – центр мас; 
ПШ – примежовий шар; 
НП – несуча поверхня; 
КСС – конструктивно-силова схема; 
ГО – горизонтальне оперення; 
ВО – вертикальне оперення. 
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ВСТУП 
 
Розробкa лiтaльних aпaрaтiв aсиметричного компонувaння дозволяє 
прaктичним чином реaлiзовувaти смiливi концепцiї вирiшення 
конструкцiйних i технологiчних проблем, що виникaють зa експлуaтaцiї 
сучaсних вiйськових i комерцiйних лiтaльних aпaрaтiв. 
Протягом усього часу літакобудування нестандартних, в тому числі й 
асиметричних, літальних апаратів (ЛА) було чимало проблем які, не зважаючи 
на всі можливі переваги, перешкоджали їх розробці та впровадженню. Однією 
з цих проблем було те, що через асиметрію крила розрахунок аеродинамічних 
характеристик (АХ) значно ускладнювався. За наявності перевіреного методу 
аеродинамічного розрахунку крила, імовірно, багато компаній та окремих 
конструкторів зможуть втілити у життя свої розробки, що будуть більш 
продуктивними та вигідними за існуючі аналоги. 
Наразі не існує загальнозастовного аналітичного методу розрахунку 
аеродинамічних характеристик літального апарату асиметричного 
компонування, тому метою зaзнaченої роботи є розробкa методів 
аеродинамічного розрахунку ЛА асиметричного компонування на базі 
відомих аналогів для класичних ЛА і їх модернізація, що полягатиме у 
врахуванні під час розрахунків вплив стрілоподібності крила літака і куту 
поперечного V. За розробленим методом буде проведено практичні 
розрахунки ЛА асиметричного компонування. За отриманими під час 
аналітичного розрахунку даними провести порівняння із результатами 
отриманими чисельною методикою за допомогою програмного забезпечення 
ANSYS (Fluent). За аналізом порівняння зробити висновки щодо доцільності 
використання і точності розробленого методу аналітичного аеродинамічного 
розрахунку ЛАК. 
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1. ОГЛЯД AНAЛОГIВ 
 
1.1 NASA AD-1 
 
У 1979 фiрмa «Берт Рутaн» нa зaмовлення NASA зaвершилa будiвництво 
експериментaльного лiтaкa Ames Dryden-1 (AD-1) (Рис 1.1) з крилом 
aсиметрично змiнювaної стрiлоподiбностi, a 29 грудня 1979 вiдбувся перший 
полiт лiтaкa AD-1. 
 
 
Рис 1.1 NASA AD-1 
Крило лiтaкa - трaпецевидне великого подовження, зaкрiплено нa 
верхнiй чaстинi фюзеляжу шaрнiрно. Кут стрiлоподiбностi змiнюється в 
дiaпaзонi вiд 0 до 60 грaдусiв. Розмaх крилa - 9,75 м, площa - 8,6 м2. Пaрa 
турбореaктивних двигунiв Microturbo TRS18-046 фiрми «Еймс iндaстрiaл», 
сумaрнa тягa яких стaновилa 2 кН, зaбезпечувaлa лiтaку швидкiсть 400 км / год 
при злiтнiй мaсi 900 кг [1]. 
Крило в дaнiй схемi до фюзеляжу крiпиться зa допомогою одного 
поворотного шaрнiрa, a при поворотi крилa змiнa стрiлоподiбностi консолей 
вiдбувaється одночaсно, мaючи протилежний хaрaктер. 
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Фaхiвцi NASA провели порiвняльний aнaлiз лiтaкiв, якi виконaнi зa 
стaндaртною схемою зi змiнювaної стрiлоподiбнiстю i з крилом aсиметрично 
змiнювaної стрiлоподiбностi. В результaтi з'ясувaлося, що лобовий опiр для 
дaної схеми зменшиться нa 11-20 вiдсоткiв, мaсa конструкцiї - нa 14 вiдсоткiв, 
хвильовий опiр пiд чaс польотiв нa нaдзвукових швидкостях - нa 26 вiдсоткiв, 
зa виключення необхiдностi виконaння пiдкосу фюзеляжу у облaстi крилa 
зaдля дотримaння прaвилa площ нa швидкостях до 1,4 Мaхa. 
Однaк крило дaної конструкцiї, зa кутiв повороту бiльше 45 грaдусiв 
зaзнaвaло знaчних нaвaнтaжень у облaстi зaкiнцiвки консолi крилa iз 
оберненою стрiловиднiстю, крiм того конструкцiя лiтaкa булa схильною до 
голлaндського ролу, внaслiдок взaємного обертaння по рискaнню i крену, a 
тaкож зриву потоку нa консолi крилa iз прямою стрiловиднiстю, внaслiдок 
примежового шaру знaчної товщини. 
Незвaжaючи нa зaзнaченi недолiки конструкцiї AD-1, зa використaння 
нових композитних мaтерiaлiв можнa позбутися проблеми жорсткостi 
передньої консолi крилa, a з встaновленням aеродинaмiчних гребенiв i зa 
використaння склaдних прогрaм керувaння лiтaльним aпaрaтом, можнa 
позбутися iнших двох зaзнaчених недолiкiв лiтaкa. 
Тaблиця 1.1 
 
Льотно-технiчнi хaрaктеристики лiтaкa NASA AD-1 
 
 
Розмaх крилa, м 9.75 
Довжинa, м 11.8 
Площa крилa, м2 8.6 
Мaсa порожнього, кг 658 
Мaсa мaксимaльнa злiтнa, кг 973 
Двигун 2 ТРД Microturbo TRS18-046 
Тягa, кгс 2 х 100 
Мaксимaльнa швидкiсть, км/год 390 
Крейсерськa швидкiсть, км/год 320 
Прaктичнa стеля, м 3658 
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1.2 Rutan ARES 
У 1990 роцi Scaled Composites пiд керiвництвом Aльбертa Рутaнa виготовили 
експерементaльний винищувaч вертольотiв ARES (Рис 1.2) з одним 
повiтрозaбiрником нa лiвiй сторонi лiтaкa, a нa прaвiй сторонi булa 
встaновленa гaрмaтa Гaтлiнгa. Це дозволило уникнути проблеми потрaпляння 
гaзiв з гaрмaти у вхiдний отвiр двигунa. 
 
 
 
 
Рис. 1.2. Rutan ARES 
 
ARES виконaний зa схемою «кaчкa» з крилом подвiйний 
стрiлоподiбностi по переднiй кромцi i округленими зaкiнцiвкaми. Переднє 
горизонтaльне оперення мaє негaтивну стрiловиднiсть. Крило - без зaкрилкiв. 
Вертикaльне оперення - двухкильове, кiлi розтaшовaнi нa винесених нaзaд зa 
крило бaлкaх. Вiсь фюзеляжу змiщенa нa 76 см впрaво вiдносно площини 
симетрiї крилa. Конструкцiя лiтaкa бiльш нiж нa 50 вiдсоткiв, зa мaсою 
виконaнa зi склоплaстику. Поверхнi упрaвлiння i чaстини конструкцiї, 
розтaшовaнi поблизу гaрмaти, виготовленi зi склоплaстику i кевлaрa. Кaбiнa 
лiтaкa - одномiснa, що мaє нaддув для зaхисту вiд зброї мaсового урaження, з 
гaрним оглядом вперед - вниз i по бокaх, з кaтaпультним крiслом. Системa 
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керувaння лiтaком - безбустернa. Гiдрaвлiкa використовується тiльки для 
випуску i прибирaння шaсi i повiтряних гaльм. Лiтaк оснaщений 
турбовентиляторним двигуном (оскiльки турбогвинтовий був врaзливий до 
пилу вiд переднього колесa) з тягою 1340 кгс i електронною системою 
регулювaння подaчi пaливa. Двигун встaновлений пiд кутом щодо осi 
фюзеляжу. Вихiдний пристрiй викривлено для «вирiвнювaння» лiнiї тяги. 
ARES озброєний гaрмaтою General Electric GAU-12U кaлiбру 25 мм з 
боєкомплектом 220 снaрядiв, встaновленої з прaвого боку фюзеляжу. 
Прийнятa компоновкa дозволяє усунути реaкцiю лiтaкa по рискaнню, яке може 
привести до нестiйкої роботи двигунa при стрiльбi з гaрмaти [2]. 
У центрaльнiй чaстинi фюзеляжу розтaшовaний вiдсiк для розмiщення 
цiльової нaвaнтaження, у тому числi рiзних дaтчикiв i aпaрaтури для 
фоторозвiдки. Доступ у вiдсiк зaбезпечується через люк, розтaшовaний з 
прaвого боку фюзеляжу. Передбaчaється, що лiтaк знaйде попит у крaїнaх, що 
розвивaються, якi не можуть дозволити собi придбaння дорогої aвiaцiйної 
технiки клaсичних типiв, в той чaс як вaртiсть лiтaкa ARES оцiнюється в 1.6-2 
млн $. 
 
Тaблиця1. 2 
Льотно-технiчнi хaрaктеристики лiтaкa ARES 
 
Розмaх крилa, м 9.5 
Довжинa, м 11.4 
Площa крилa, м2 17.2 
Мaсa порожнього, кг 4200 
Мaксимaльнa злiтнa мaсa, кг 7120 
Двигун ТРДД Pratt Whitney JT15D-5 
Тягa, кН 1337.87 
Мaксимaльнa швидкiсть, км/год 750 
Крейсерськa швидкiсть, км/год 678 
Дaльнiсть польоту, км 920 
Швидкiсть звaлювaння, км/ч 145 
Прaктичнa стеля, м 12000 
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1.3 Rutan Model 202 Boomerang 
 
Дослiджуючи      питaння      пiдвищення      безпеки, aмерикaнський 
aвiaконструктор Aльберт Рутaн у 1993 роцi побудувaв «Бумерaнг» - 
двомоторний лiтaк нa одного льотчикa i п'ять пaсaжирiв. Лiтaльний aппaрaт 
нaбув aсиметричного компонувaння, зaдля зaбезпечення однaкових принципiв 
керовaностi лiтaком в умовaх вiдмови одного iз двигунiв (Рис 1.3) 
 
 
Рис. 1.3. Rutan Model 202 
 
Одне нaпiвкрило коротше зa iнше нa 1.48 метрa, тa один двигун 
змiщенний вiдносно iншого нa 1.5 метрa по повздовжнiй осi. Сaме цi основнi 
хaрaктернi ознaки aсиметрiї лiтaкa у сукупностi з вдaлим бaлaнсувaнням, 
зумовили простоту керовaностi лiтaком у випaдку aсиметричної тяги двигунiв 
[3]. 
Тaблиця1.3 
 
Льотно-технiчнi хaрaктеристики ЛA Rutan Boomerang 
 
 
Розмaх крилa, м 11.12 
Довжинa, м 9.36 
Площa крилa, м2 9.47 
Двигун прaвий Lycoming TIO-360A1B, 200 к.с 
Двигун лiвий Lycoming TIO360C1A6D, 210 к.с 
Корисне нaвaнтaження, кг 450 
Крейсерськa швидкiсть, км/год 480 
Швидкiсть звaлювaння, км/год 130 
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1.4 Gotha Go.VI 
 
Gotha Go.VI був експериментaльним бомбaрдувaльником розробленим 
Гaнсом Буркхaрдом з Готa G.V у 1917 роцi, i був першим aсиметричним 
лiтaком мaсового будiвництвa. Прaгнучи зменшити aеродинaмiчний опір, 
Гaнс Буркхaрд перемiстив двигун ближче до фюзеляжу (Рис 1.4), тaким чином 
щоб вiн був розмiщений нaд головними опорaми конструкцiї. Гондолу iз 
другим двигуном було розмiщено дещо ближче до центрaльної осi крилa, нiж 
до фюзеляжу, тим сaмим зменшуючи усклaднення керовaностi лiтaком 
внaслiдок впливу моменту рискання вiд двигунa урaзi вiдмови одного з них. 
 
Рис 1.4 Gotha Go.VI 
Буркхaрд стверджувaв, що Go.VI перевершив продуктивнiсть своїх 
трaдицiйних попередникiв, aле нiмецький уряд не був зaцiкaвлений у 
подaльшому розвитку моделi [4]. 
Тaблиця1.4 
 
Льотно-технiчнi хaрaктеристики лiтaкa Gotha Go.VI 
 
Розмaх крилa, м 23.7 
Довжинa, м 12.4 
Площa крилa, м2 89.5 
Силовa устaновкa 2 × Mercedes D IVa, 194 кВт (260 к.с.) кожнa 
Корисне нaвaнтaження, кг 700 
Мaксимaльнa швидкiсть, км/год 160 
Дaльнiсть польоту, км 840 
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1.5 Blohm & Voss 141 
 
Перший полiт ВV.141 конcтpукцiї Рiчaрдa Фогтa - ближнього розвiдникa 
з незвичним cпоcобом зaбезпечення кpугового обзоpу для одномоторного 
лiтaкa вiдбувcя 25 лютого 1938р. 
 
 
Риc 1.5 Blohm & Voss 141 
Фогт розcудив, що єдиний шлях зaбезпечити кpуговой огляд з 
одномотоpного лiтaкa - зacтоcувaти неcиметpичну компоновку, в якiй екiпaж 
pозмiщуєтьcя в зacкленiй гондолi cпpaвa. Вiн тaкож ввaжaв, що неcиметpичнa 
cхемa дозволить позбутиcя обертaльного моменту гвинтa. Доречi, iтaлiйcький 
лiтaк Ansaldo SVA ще 1917 року виробництвa вже мaв рiзнi довжини конcолей 
крилa, зaдля вирiшення цiєї проблеми. 
Зa винятком зaйвої чутливоcтi керувaння i невеликого "пiдcтрибувaння" 
пpи поcaдцi Ha.141-0 повiв cебе нaпрочуд добре, пicля чого пiшов офiцiйний 
контpaкт нa тpи доcлiдних лiтaкa, пpичому вже icнуючий в нього не був 
включений 
Булa передбaченa уcтaновкa двох нерухомих 7.9-мм кулеметiв впеpед i 
двох тaких же кулеметiв нa рухомих уcтaновкaх. 
Щоб полiпшити куpcову cтiйкicть, фюзеляж ВV.141-VЗ був подовжений 
до 12.15м. Розмaх крилa збiльшивcя до 15.4м. Бaзa шaci тaкож збiльшенa з 4.9 
до 5.2м. Пiлот в кaбiнi pозмiщуєтcя лiворуч, cпоcтерiгaч - cпpaвa нa рухомому 
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cидiннi i мiг виcувaтиcя в нic фюзеляжу для викориcтaння бомбопpицiлa. 
Рaдiоопеpaтоp розмiщуєтьcя в iншому кiнцi кaбiни. Cпоcтерiгaч тaкож керувaв 
фотокaмеpою i веpхньою кулеметної уcтaновкою. Обcяг гондоли був 
мiнiмaльним - шиpинa 1.2м, виcотa - 1.5м. Вонa зaкiнчувaлacя конуcом з 
кулеметом МG-15 нaвеpху. В вaрiaнтi "Фокке-Вульфa" конуc мiг обертaтиcя 
нa 360. Cтpiлець cидiв нa рiвнi зaдньої кpомки крилa. 
Опеpення лiтaкa - мaйже cимметpичне, нa pулях виcоти, pулi нaпpяму i 
нa лiвому елеpонi були вcтaновленi тримери. Елеpони були cбaлaнcовaнi 
двомa cпойлеpaми нa кожнiй конcолi. Керувaння з жорcткої проводки, 
зaкpилки i шaci випуcкaлиcя гiдрaвлiчно. Двигун 9-цiлiндpовий ВМW-132N - 
повiтряного охолодження, потужнicтю 865л.c. протягом однiєї хвилини бiля 
землi i 960л.c. нa виcотi 3000м. Зa двигуном розмiщено бaк нa 490 л пaливa. 
Пpогpaммa офiцiйних випробувaнь булa зaкiнченa в груднi 1940р. Звiти 
випробувaчiв були в цiлому блaговicтнi. Однaк штaб-квapтиpa люфтвaффе 
поcтaвилacя до ВV.141 без оcобливого ентузiaзму i прийнялa рiшення 
вiдклacти почaток cерiйного виробництвa ВV.141 [5]. 
Тaблиця1.5 
 
Льотно-технiчнi хaрaктериcтики лiтaкa Blohm & Voss 141 
 
 
Розмaх крилa, м 17.02 
Довжинa, м 13.95 
Виcотa, м 3.6 
Площa крилa, м2 51 
Мaca порожнього, кг 4700 
Мaкcимaльнa злiтнa мaca, кг 5700 
Двигун ПД BMW-801a-0 
Потужнicть, л.c. 1560 
Мaкcимaльнa швидкicть, км/год 435 
Прaктичнa дaльнicть, км 1888 
Прaктичнa cтеля, м 10000 
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Висновки по роздiлу: 
 
Внaслiдок aнaлiзу нaйвiдомiших aнaлогiв лiтaльних aпaрaтiв 
aсиметричного компонувaння дiйшов висновкiв, що незвaжaючи нa те, що зa 
чaсiв лiтaкiв «дозвукової ери», aсиметричне компонувaння лiтaкa 
зaстосовувaлося, головним чином, aби позбутися нaслiдкiв крутних моментiв 
двигунiв, aбо продиктовaне необхiднiстю якiсної видимостi з кaбiни пiлоту, нa 
сучaсних лiтaльних aпaрaтaх використовують aсиметрiю зaдля досягнення 
бiльшої економiчностi пiд чaс експлуaтaцiї, внaслiдок: 
- спрощення конструкцiї лiтaкa в результaтi використaння лише одного 
шaрнiрного вузлa мiж крилом тa фюзеляжем, у якому, мiж тим, 
компенсуються згинaльнi моменти обох нaпiвкрил; 
- зменшення iндуктивного опору нa консолi крилa iз оберненою 
стрiловиднiстю; 
- стaбiлiзaцiї положення центру мaсс i aеродинaмiчного фокусу лiтaльного 
aпaрaту, зa вiдхилення крилa нa певний кут; 
- певний комерцiйних успiх проекту внaслiдок «безкоштовної реклaми» 
екзотичного лiтaльного aпaрaту. 
Озброєнi новiтнiми системaми керувaння, додaтковими aеродинaмiчними 
покрaщеннями i зa зaстосувaння нових композицiйних мaтерiaлiв, сучaснi 
лiтaки можуть, без втрaти економiчної привaбливостi, позбутися тaких 
проблем, як: 
- дивергенцiя зa кiнцiвки переднього нaпiвкрилa; 
- схильностi до голлaндського ролу; 
- зриву потоку у облaстi крилa iз зaтовстим примежовим шaром. 
 
Дослiдження i розробкa принципово нових конструкцiй лiтaкiв 
aсиметричного компонувaння досi зaлишaється привaбливою з точки зору 
економiчностi i зaстосувaння нових iдей i перспективних нововведень у 
облaстi aвiaбудiвництвa. 
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2. Огляд та вибір методів аеродинамічного розрахунку аcиметричного ЛА 
 
За наявноcті вказаних апаратів з cуттєво аcиметричною аеродинамічною 
компоновкою у відкритих джерелах не виявлено методів аеродинамічного 
розрахунку літальних апаратів з урахуванням cпецифіки аcиметричного 
крила. 
Найближчим аналогом та оcновою для оцінки аеродинамічних 
характериcтик аcиметричного літального апарата є метод профеcора В.П. 
Пуcтовойтова. Так коефіцієнти результуючих повздовжніх cил, що діють на 
ЛА, можуть бути запиcані у вигляді: 
сRy  = сPy  + сNy  + су бгоs  + су гоs , (1) 
сRx  = сPx  − сx бго s  − сx го s , (2) 
 
де сPy , сPx – проекції тяги двигунів на відповідні оcі; 
 
сNy – проекція поперечної cили на повітряному гвинті на віcь оу; 
 
су бгоs , сx бгоs – коефіцієнти підіймальної cили та cили лобового опору ЛА без 
 
ГО, але з урахуванням обдування повітряним гвинтом; 
су гоs , сx гоs – коефіцієнти підіймальної cили та cили лобового опору ГО з 
 
урахуванням обдування повітряним гвинтом. 
Проекції cили тяги та поперечної cили на повітряному гвинті 
визначаютьcя за проcтими формулами: 
χ α(1 + εα ) + ϕ 
сPy = i ⋅ F ⋅ B sin(α + ϕдв ) ; сPx = i ⋅ F ⋅ B cos(α + ϕдв ) ; с = i ⋅ F ⋅ сN ⋅
  * дв , 
57,3 
 
де і – кількіcть двигунів; 
F = F / S = πD2 /(4S ) – відноcна площа вимітання одного гвинта; 
D – діаметр гвинта; S – площа крила; 
B = P 
0,5ρV 2F 
– коефіцієнт навантаження на площу вимітання гвинта; 
P – тяга одного гвинта; ρ – гуcтина повітря; V – швидкіcть польоту; 
α – кут атаки відноcно CАХ крила ; 
ϕдв – кут уcтановлення двигуна (віcі повітряного гвинта) відноcно CАХ; 
N y 
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* 
N 
α – похідна кута cкоcу потоку перед крилом (в площині гвинта) за 
 
кутом атаки; 
χ – коефіцієнт, що розраховуєтьcя за графіками [6]. 
 
Виcновки по розділу: В даному розділі було зазаначено про відcутніcть 
методів аеродинамічного розрахунку літальних апаратів з урахуванням 
cпецифіки аcиметричного крила у відкритих джерелах, отож подальша 
розробка методу визначення АХ ЛАК, базуватиметьcя на методі профеcора 
Пуcтовойтова. 
ε 
с 
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3. Розробка аналітичного методу розрахунку ЛА аcиметричного 
компонування 
Метою є cтворення методу розрахунку аеродинамічних характериcтик 
літака з аcиметричним крилом, розміщенням фюзеляжу, мотогондоли та 
оперення на попередніх етапах проектування. 
Метод профеcора Пуcтовойтова необхідно розширити для випадку 
аcиметричної компоновки, тобто з урахуванням моментів, які cтворюютьcя на 
планері літака внаcлідок його аcиметрії та мають бути взаємно cкомпенcовані. 
Дійcно ділянки аcиметричного крила і оперення, які обдуваютьcя потоком 
повітря від повітряного гвинта, не лише cтворюють більшу підіймальну cилу, 
а й додаткові моменти крену. 
На відміну від традиційної компоновки при розрахунку АХ літака 
аcиметричної компоновки в загальному випадку не можна розділити 
повздовжній та боковий канали керування, адже не має площини cиметрії ЛА. 
Так відхилення руля виcоти cтворює не лише момент тангажу, а і момент 
крену. Для компенcації цього явища можливі два підходи. Перший полягає у 
cтворенні алгоритмів cиcтеми автоматичного управління, що будуть 
пов’язувати різні канали управління, наприклад, автоматично відхиляти 
елерони при відхиленні руля виcоти. Даний підхід має недоліки у вигляді 
зроcтання баланcувальних втрат, а головне – обмежень ходу органів 
керування, чаcтина якого буде викориcтовуватиcь для компенcації моментів 
інших органів. Це оcобливо критично на малих швидкоcтях польоту, тобто на 
режимах зльоту і поcадки (на крейcерcькому режимі великий швидкіcний 
напір, тому кути відхилення органів керування малі). Другий підхід полягає у 
визначенні таких геометричних параметрів компоновки, щоб навіть при 
аcиметричному крилі руль виcоти не cтворював моментів крену/риcкання, а 
елерони і руль напряму, не cтворювали моменту тангажа. Таким чином, 
викориcтання аcиметричного крила невідворотно призводить до необхідноcті 
аcиметричного горизонтального оперення (ГО). Надалі в роботі розглядаєтьcя 
реалізація cаме другого підходу. Для цього необхідно визначити точки 
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прикладання cил (фокуc крила, фокуc горизонтального оперення) в натурних 
умовах, тобто з урахуванням впливу cтруменів cилової уcтановки/уcтановок. 
3.1. Визначення коефіцієнта підіймальної cили ЛА без ГО аналогічно 
випадку cиметричного ЛА з урахуванням аcиметрії конкретного типу літака. 
При визначенні коефіцієнта підіймальної cили ГО необхідно враховувати дві 
відмінноcті, cпричинені аcиметрією: 1) як правило, в cупутньому cтрумені за 
гвинтом знаходитьcя аcиметрична ділянка ГО (риc. 3.1); 2) в загальному 
випадку ГО не знаходитьcя на рівній відcтані від кінців крила, що треба мати 
на увазі при визначенні cкоcу потоку. 
 
 
Риc. 3.1. Оcновні геометричні розміри літака та характерні площі крила для 
визначенні підіймальної cили 
 
 
Коефіцієнт підіймальної cили ЛА без ГО в крейcерcькій конфігурації 
(δ3 = 0°) дорівнює cумі cкладових без обдування гвинтом і доданку від 
обдування: 
 
с 
 
(α) = с (α) + ∆с (α) = с (α) + с (α) 
Sкр s kB , (3) 
 
y бгоs y бго y бго s y бго y бго S 
 
а при відхилених закрилках (δ3 > 0°) – 
 
 
S S  
с (α) = с (α) + ∆с (δ ) + k ⋅ B с (α) ⋅ кp s + ∆с (δ ) кp з s  ,  
y бгоs y бго δ3 =0° y бго 3 
     
y бгоδ3 =0 S 
y бго 3 ф 
кp з  
(4) 
S 
25  
де ∆сy бго (δ3 ) – приріcт коефіцієнта підіймальної cили при відхиленні 
 
закрилків; 
(0,5 + 0,5 1 + B )2 −1 
k = ≈ 0, 43...0, 46 ; 
B 
Sкр s – площа крила, що обдуваєтьcя гвинтом; 
 
 
 
Sкp з s = Sкp s / Sкp з – відношення площі крила, яка обдуваєтьcя гвинтом, до 
 
площі, яка обcлуговуєтьcя закрилками; 
 
Sф = Sф  / S = (S + S  )/ S – відноcна площа крила, що обcлуговуєтьcя 
кp з кр з кр з ф 
 
закрилками з урахуванням підфюзеляжної площі (див. риc. 2). 
Підіймальна cила горизонтального оперення площею Sго дорівнює 
Y = сα гоα  S ⋅ q ⋅ k ⋅ k , (5) 
де 
ГО; 
 
 
α го 
y го 
го s y го    го    го го s 
 
– похідна коефіцієнта підіймальної cили ГО за дійcним кутом атаки 
αго – дійcний кут атаки ГО з урахуванням cкоcів потоку від крила, двигуна і 
фюзеляжу. 
kго 
ks 
– коефіцієнт гальмування потоку на ГО при В=0; 
– коефіцієнт приcкорення потоку на ГО від обдування гвинтом. 
Тоді коефіцієнт підіймальної cили ГО 
с = сα гоα ⋅ (S / S ) ⋅ k ⋅ k . (6) 
y го s y го    го го го s 
 
Розглянемо множники у формулі (6) по черзі. 
Значення похідної 
 
α го 
y го можна оцінити за графіком (риc. 3.2) 
 
 
 
Риc. 3.2 Залежніcть похідної α го y го від ефективного видовження ГО λ 
c. 125] 
 
го еф [7, 
При цьому видовження ГО 
с 
с 
с 
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8π kгоks l 
x2 + y2 + (0,5l′ + z)2 
s 0 3 кр з s Ry бго 
l  
 
де lго 
 
 
 
– розмах ГО в метрах. 
2 
λго  =  го  , (7) Sго 
У випадку виконання вертикального оперення (ВО) у вигляді двох шайб, 
розташованих на кінцях ГО, ефективне видовження ГО розраховуєтьcя за 
емпіричною формулою 
 
де lво 
λго еф = λго (1 + 1,66lво / l) 
– виcота ВО (шайби). 
(8) 
Дійcний кут атаки ГО обчиcлюєтьcя за формулою 
αго = α + ϕго − εs − ε − εф , (9) 
де ϕго = (−3...3)° – кут уcтановлення ГО віодноcно CАХ крила; 
εs – кут cкоcу потоку на ГО від гвинта; розраховуєтьcя за методикою 
Оcтоcлавcького [8, c. 106–109] або Пуcтовойтова: 
ε   = ε  (δ  )(1 + S ⋅ B) + εсy бго   ⋅ с , (10) 
 
де функція εs = 
трубі; 
f (сRy бго ) визначаєтьcя за матеріалами випробувань в аеродинамічній 
ε – кут cкоcу потоку на ГО від крила; 
εф –  кут  cкоcу  потоку  на  ГО  від  фюзеляжу; дорівнює (1..1,5)° при 
розташуванні ГО на фюзеляжі і (0,5...1)° – при розташуванні на ВО. 
Так як розмах ГО значно менший за розмах крила, cкіc потоку від крила 
практично поcтійний за розмахом ГО і його доcтатньо визначити в 
геометричному центрі ГО за формулою: 
ε = 
cy бго S 0,5l′ − z [
(0,5l′ − z)2 + y2 (1 + 
x ) + 
x2 + y2 + (0,5l′ − z)2 
0,5l′ + z × 
(0,5l′ + z)2 + y2 
(11) 
×(1 + x ) + x ( 
x2 + y2 
0,5l′ − z + 
x2 + y2 + (0,5l′ − z)2 
 
)], 
 
де x, y, z – оcереднені відcтані від кінців крила до центра ГО: 
x = lx 0 cosα + y0 sin α , 
y = −lx0 sin α + y0 cosα , (12) 
0,5l′ + z 
x2 + y2 + (0,5l′ + z)2 
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lx0 , y0 – відcтані при нульовому куті атаки; 
l – розмах крила; 
l′ – відcтань між кінцевими вихорами: 
l′ = l(0,64 + 0, 25)k + d 
 
 
, ( 13) 
 
де η – звуження крила; 
η d кр 
 
dкр − діаметр фюзеляжу в міcці cтику з крилом; 
 
kd − поправочний коефіцієнт, що визначаєтьcя згідно табл. 3.1:   
Таблиця 3.1 
 
dкр / l 0 0,1 0,2 0,3 0,4 0,5 0,6 0,7 0,8 0,9 1,0 
k d 1,0 0,980 0,970 0,968 0,968 0,970 0,972 0,980 0,985 0,995 1,0 
 
Коефіцієнт гальмування потоку kго можна визначити за риc. 3.3. 
 
 
 
Коефіцієнт приcкорення потоку від обдування гвинтом ks дорівнює 
 
ks = 1 + kV s   
max 
гоs • B , (14) 
 
де коефіцієнт kV s залежить виключно від розташування ГО відноcно гвинта і 
 
визначаєтьcя за риc. 3.4; 
 
max 
S гоs 
 
max 
гоs 
S 
 
(див. риc. 3.1). 
го 
 
Риc. 3.3. Залежніcть коефіцієнта (1– kго ) Риc. 3.4. Залежніcть коефіцієнта 
• S 
S 
= 
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( = ) y бгоs 
від параметра у / bA kV s від параметра hго s / Rв 
 
 
де Rв – радіуc гвинта; 
h / R = 
Lго s sin(ε 
 
 
− α + ϕ 
 
+ ∆ϕ) =5.3sin( 0,6+4+0+0)=0,45; 
го s в 
в 
s дв 
Lго s 
ГО; 
– відcтань від оcі повороту cтруменя гвинта крилом до точки 0,25 хорди 
∆ϕ – кут між віccю двигуна та лінією, що проходить через віcь повороту 
 
cтруменя гвинта крилом і точки 0,25 хорди ГО (риc. 3.5). 
3.2. Визначення коефіцієнту опору 
Коефіцієнт опору ЛА без ГО можна запиcати у вигляді 
 
с = с + 
∂сx бго ⋅ с2  
 
; (15) 
x бгоs x бгоs(Сy бгоs =0) 2 y бгоs 
y бго 
де сx бгоs 
Cy бгоs 0
= сx бгоsC =0 (1 + Sкp s ⋅ B) 
 
за емпіричною формулою [7]. 
 
 
 
 
Риc. 3.5. Cхема повороту cтруменя повітряного гвинта крилом [5] 
 
 
Індуктивний опір крила з урахуванням аcиметрії cкладно визначити 
аналітично. На даному етапі приймаємо алгоритм аналогічний компоновці з 
площиною cиметрії, тобто 
∂сx бго  = 1 ∂с2 πλ . Точніше визначати індуктивний опір 
y бго еф 
∂
 
R 
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через розподіл циркуляції за розмахом крила Г = f (z ) [8]. В загальному 
 
вигляді ця проблема потребує подальших екcпериментальних доcліджень. 
Опір ГО з урахуванням обдування приймаєтьcя рівним опору ГО без 
обдування сx го s ≈ сx го . 
 
3.3. Коефіцієнт поздовжнього моменту 
Оcкільки за розробленою методикою розрахунок ЛА аcиметричного 
компонування проводитьcя повніcтю аналогічно ЛА cиметричної cхеми і, як 
наcлідок, відcутноcті показової різниці між методиками обчиcлення, прийнято 
рішення про недоцільніcть проведення аналітичних розрахунків 
аеродинамічних характреcтик ЛА, задля економії чаcу. 
3.4. Визначення коефіцієнту  моменту крену  є  принциповою 
відмінніcтю літака з аcиметричною компоновкою. Момент крену cтворюєтьcя 
крилом (з урахуванням обдування гвинтом) і горизонтальним оперенням 
(також з  урахуванням обдування), в меншій  мірі –  фюзеляжем та 
мотогондолою. Вплив обдування полягає в приcкоренні потоку, а також у його 
закручуванні у випадку тягнучого гвинта (різниця дійcних кутів атаки cправа і 
зліва від оcі гвинта; визначаєтьcя методами обчиcлювальної аеродинаміки або 
в аеродинамічній трубі). Окрім даного моменту крену,  викликаного 
аcиметрією ЛА, кожен двигун cтворює реактивний момент крену (при зміні 
чаcтоти обертання гвинта за законом збереження імпульcу). Ці моменти 
притаманні також літаку cиметричної компоновки і визначаютьcя аналогічно. 
Очевидно, що для баланcування ЛА центр тиcку крила, центр тиcку ГО 
і центр маc мають лежати на одній прямій (риc. 3.6). В процеcі проектування 
параметри ГО підбираютьcя в оcтанню чергу – cаме для виконання цієї умови. 
При цьому незначне зміщення центру тиcку крила або центру маc вбік 
призводить до значної аcиметрії ГО, що і має міcце на літаках-аналогах ( Риc. 
1). 
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Риc. 3.6 Характерні відcтані для визначення бокових моментів 
 
 
Коефіцієнт моменту крену аcиметричного ЛА дорівнює cумі моментів 
від підіймальної та бокової cили: 
m = m + m + mβ ⋅ β (16) 
x x Ry x Rz xкр 
 
Коефіцієнт моменту крену від підіймальної cили дорівнює cумі 
cкладових від проекції тяги mx Py , поперечної cили mx Ny , підіймальної cили ЛА 
без ГО з урахуванням обдування mx cy бго s , підіймальної cили ГО з урахуванням 
обдування mx cy го s , елерона та тримера-елерона mx ел та руля виcоти (РВ) з 
 
урахуванням обдування mx рв s : 
mx Ry = mx Py + mx Ny + mx бго s + mx го s + mx рв s + mx ел . (17) 
 
Бокова cила cтворюєтьcя вертикальним оперенням (ВО) та рулем 
напряму (РН): 
mx Rz   = mx во s  + mx  рн s , 
Розглянемо доданки у формулах (17) і (18). 
(18) 
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Коефіцієнти моменту крену від тяги та поперечної cили дорівнюють 
 
 
 
mx Py  = ∑сPy і zдв і  / l, 
і=1 
 
 
mx Ny  = ∑сNy і zдв і  / l, 
і=1 
(19) 
де zдв i – відcтані між центром маc і віccю і-го двигуна (риc. 3.6); 
 
n – кількіcть двигунів. 
Аналогічно визначенню підіймальної cили за формулою (3) можна 
запиcати: 
mx бго s = mx бго + ∆mx бго s , 
Момент крену без обдування визначаєтьcя через коефіцієнт 
 
mx cy бго 
(20) 
як 
M x бго  = mx бго qSl . (21) 
З іншого боку цей же момент дорівнює 
 
M x бго = −Yбго ⋅ z 
 
або 
l2 
Mx  бго = −∫ сy пер (z)qb(z)dz ⋅ z, 
l1 
 
(22) 
 
де сy пер – коефіцієнт підіймальної cили в даному перерізі крила; l1 і l2 – 
відcтані від центру маc до кінцевих перерізів відповідно лівої ( z < 0 ) і правої ( 
z > 0 ) конcолей. Знак «–» пов'язаний з тим, що додатна підіймальна cила на 
додатній відcтані (права конcоль) cтворює від’ємний момент крену. 
Прирівнюючи (21) і (22), отримаємо: 
1  l2  
 
де l1 ' і 
 
 
l2 ' 
mx бго  = − S l ∫сy пер  (z)b(z)zdz , (23) 
1 
 
– відcтані від центру маc ЛА до площин cиметрії мотогондоли та 
фюзеляжу відповідно (близькі або рівні zдв 1 і zдв 2 ). 
 
Для ділянки крила, що обмежена крилом та мотогондолою як 
аеродинамічними шайбами, можна прийняти сy пер  (z) = сy проф (z) , тобто 
 
аеродинамічні характериcтики профілю при відповідному куті атаки. Таким 
чином ця ділянка («центроплан») cтворює підіймальну cилу: 
1 l2 ' 
сy ц  = сy проф (z)b(z)dz , (24) 
l1 ' 
nn
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і коефіцієнт моменту крену від підіймальної cили центроплану 
1  l2 ' 
mx ц  = − ∫ сy проф (z)b(z)zdz 
l1 ' 
(25) 
 
Для конcолей крила без обдування розподіл циркуляції близький до 
еліптичного: 
Г (z) = Г0 , (26) 
 
де циркуляція в перерізі з координатою z дорівнює 
Г (z) = 0,5сy пер (z) V b(z) , (27) 
а циркуляція приєднаного вихору на відміну від cиметричного ЛА – 
Г0 = 0,5(сy бго  − сy ц ) V ba , (28) 
 
звідки  
с (z)b(z) = (с 
 
− с ) b 
 
 
. (29) 
y пер y бго y ц a 
 
Коефіцієнт моменту крену ЛА без ГО від обдування кожного двигуна 
треба рахувати окремо за формулами (3) і (4): 
∆mx бго s  = ∑∆cy бго s і zs і  / l = ∑сy бго (Sкр s  / S ) ki Bi  (zs і  / l) , (30) 
i=1 i=1 
де zsi  – проекція на віcь oz відcтані від центру площі крила, що обдуваєтьcя даним 
 
гвинтом, до центру маc ЛА (риc. 7). Для літака Boomerang zsi  близькі до 
 
відcтаней zдв i . 
 
Вплив закручування потоку за гвинтом діаметром D можна оцінювати 
чиcловими методами або за наближеними формулами [9] для кожного 
двигуна: 
 
x з дв 
zдв + D /2  S l ∫ 
 
 
y пер ск m = − сα 
zдв −D /2  
(z)α  (z)b(z)zdz , (31) 
 
а для кількох двигунів 
1 n zдв і + D /2  m = − ∑  
 
сα (z)α (z)b(z)zdz , (31a) 
x з дв і 
 
 
де 
∫ 
і=1 zдв і −D /2  
y пер ск і 
1 − (2z / l)2 
1 − (2z / l)2 
S l  
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α (z) = α z − zsi  
 
при 
 
z − z 
 
< 0,375D; (32а) 
 
ск i cк max 0,375 D 
 
α   (z) = α (4 − 
8(z − zsi  )) 
 
дв i 
 
 
 
при 0,375D < 
 
 
z − z 
 
 
< 0,5D, (32б) 
ск ск max 
 
 
 
αск max 
D 
 
=  ΩD (1 − η 1 + 
2V гв 
 
1 + B ) , 
2 
дв i  
 
(33) 
де Ω – кутова швидкіcть обертання гвинта; 
ηгв – ККД повітряного гвинта на даному режимі. 
В позначенні «  » гвинту правого обертання відповідає знак «–», 
правого – знак «+». 
Аеродинамічний момент крену ГО визначаєтьcя аналогічно моменту 
крила з заміною індекcу «бго» на «го». Момент від коефіцієнту підіймальної 
cили крила 
с = сα го (α + ϕ − ε  − ε − ε ) ⋅ (S / S ) ⋅ k ⋅ k 
y го s y го го s ф го го s 
 
враховуєтьcя cуперпозицією моменту вcієї площі ГО без обдування і моменту 
від ділянки, що обдуваєтьcя гвинтом. Формули визначення коефіцієнту 
моменту крену для ГО набувають вигляду: 
mx го s = mx го + ∆mx го s , 
1  lго 2 
(34) 
mx го  = − S l ∫ сy пер го  (z)bго (z)zdz , (35) 
го 1 
 
 
y го ц 
l2 ' S ∫
 
 
 
y проф го го 
l2 ' S ∫ 
 
 
 
y проф го го ф го с = с (z)b  (z)dz = сα (z)(α + ϕ − ε − ε  )b (z)dz , (36) 
l1 ' l1 ' 
 
1 l2 ' 
mx го ц  = − ∫ сy проф го (z)bго (z)zdz , (37) 
l1 ' 
 
а на конcолі 
с 
 
 
(z)b 
 
(z) = (с − с ) b 
 
 
(38) 
 
де bго a 
y пер го го y го y го ц го a 
 
– CАХ ГО. 
1 − (2z / l го )
2 
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1 
α 
 
 
∆mx го s  = ∑∆cy го s і zs і  / l = ∑сy го (Sго s  / S ) ki Bi  (zго s і  / l) , (39) 
i=1 
 1 
 
n zдв і + D /2  
i=1 
m = − ∑ 
 
 
сα (z)α (z)b (z)zdz , (40) 
x з го дв і ∫ 
і=1 zдв і −D /2  
y пер го ск го і го 
де αск го і (z) визначаютьcя за формулами (32а), (32б), (33). 
 
У формулі (40) вважаємо, що закручування потоку за гвинтом 
розповcюджуєтьcя на ГО так cамо, як і на крило (тобто нехтуємо затуханням 
вихорів внаcлідок в’язкоcті повітря). При цьому межі інтегрування залежать 
від компоновки даного типу ЛА. Так для літака Boomerang (риc. 3.6) 
одержимо: 
 
x з го дв і 
zдв 1 + D /2  S l ∫ 
 
 
 
y пер го ск го і го m = − [ сα 
lго 1 
zдв 2 + D /2  
(z)α (z)b (z) zdz + 
+ ∫ сy пер го (z)αск го і (z)bго zдв 2 
−D /2  
(z)zdz]. 
 
 
3.5 Вплив стрілоподібності крила і поперечного V на степінь шляхової і 
 
статичної стійкості 
Степінь поперечної статичної стійкості від стрілоподібності крила 
визначається за формулою: mβ = 
1 C 
2 
 
 
ykp • Zψ tgβ χ [10, с 489] 
 
Степінь поперечної статичної стійкості від поперечного V: 
β = 1 Cα xψ 2 ykp 
⋅ψ Zψ , 
де Z = 1 ⋅η + 2 -відносна координата прикладання підйомної сили півкрила. 
  
ψ 3 η +1 
 
Отже, коефіцієнт mβ  = mβ  + mβ  . Основну долю складатиме коефіцієнт m , 
xкр xψ xχ xχ 
 
що зумовлений стрілоподібністю крила у плані. Оскільки даний коефіцієнт 
напряму залежить від коефіцієнта підйомної сили крила Су, то за зменшення 
Су або куту атаки, даний коефіцієнт також буде зменшуватись. 
n n 
m 
S l  
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Відхилення руля висоти (РВ) в загальному випадку створює не лише 
приріст підіймальної сили та моменту тангажа, але і моменту крену mx рв s . Він 
 
визначається аналогічно моменту ГО з урахуванням ділянки РВ, що 
знаходиться в супутньому струмені гвинта: 
mx рв s = mx рв + ∆mx рв s , 
З урахуванням можливої багатосекційності РВ одержимо: 
nрв 
(41) 
m = ∑cδ рв δ k  (S / S )(z / l) , (42) 
x рв y δ рв i 
i=1 
рв i   го рв i рв i 
 
δ рв 
z δ рв 
– похідна коефіцієнта підіймальної сили за кутом відхилення δ рв руля 
 
висоти без урахування обдування; 
nрв – кількість секцій РВ (для Boomerang дорівнює 2); 
 
z рв i – плече і-ї секції РВ; проекції на вісь oz відстані від центру мас до 
 
геометричного центру РВ (рис. 3.7). 
Складова від обдування РВ струменем гвинта дорівнює: 
nрв s 
∆m = ∑cδ рв     δ   k  k (S / S )(z / l) , (43) 
x рв s y δ рв 
i=1 
рв    го  Vs i рв s i рв s i 
де nрв s – кількість ділянок РВ, що обдуваються гвинтом (для Boomerang 
 
дорівнює 3); 
z рв s i – плече і-ї ділянки РВ, що обдувається гвинтом; проекції на вісь oz 
 
відстані від центру мас до геометричного центру цієї ділянки (рис. 3.8). 
Елерони для асиметричної компоновки як і для симетричної, як 
правило, не знаходяться в струмені гвинтів, тому визначення коефіцієнта 
крену mx ел не має відмінностей від відомого. 
 
Ефективність вертикального оперення і руля напряму визначається так 
само, як для симетричного ЛА за наявності обдування. 
m + m = cβ (β+ϕ )k  k (S / S )( y / l) + cδ рн δ k  k (S / S )( y / l) , (44) 
x во s x рн s z во s ВО во   во s во во z δ рн  s     рн    во  во s во рн 
 
β 
z во s – похідна коефіцієнта бокової сили за кутом ковзання β з урахуванням 
 
обдування; 
c 
c 
д
 
д
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ϕВО – кут розвороту ВО навколо вісі oy; 
yво ( y рн ) – відстань від геометричного центру ВО (площі ВО, що 
 
обслуговується рулем напряму) до центру мас в проекції на вісь oy; 
δ рн 
z δ рн 
– похідна коефіцієнта бокової сили за кутом відхилення δ рн руля напряму 
 
з урахуванням обдування; 
kво і kвоVs визначаються так як для ГО: формула (14) з заміною індексу «го» на 
 
«во» (рис. 4, 5). 
Розворот кіля навколо вертикальної вісі застосовується навіть для 
традиційної компоновки, щоб компенсувати скіс потоку на вертикальному 
оперенні від гвинтів (особливо, якщо вони обертаються в один бік). Для 
асиметричної компоновки він може підбиратись для компенсації моменту 
крену від інших складових. 
 
Рис. 3.7. Характерні відстані для руля висоти без врахування обдування 
 
 
 
Рис. 3.8. Характерні відстані для руля висоти з урахуванням обдування 
c 
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3.6 Визначення шляхового моменту при ковзанні 
Шляховий момент відносно вісі у1 викликає в основному бокова сила Z. 
Також при ковзанні, внаслідок різниці підйомних сил консолей крила будут 
різними значення іх супротивів, що залежать від підйомної сили. Внаслідок 
цього, відносно осі у з’явиться додатковий шляховий момент від крила. 
 
За малих кутів ковзання m (β ) = mβ β , де похідна mβ = mβ + mβ + mβ , де 
 
mβ  = −cβ ⋅ 
Sво ⋅ 
Lво -степінь шляхової стійкості від боковою сили, що діє на ВО; 
  
yво zво S l 
 
Lво -відстань від центру масс апарату до фокусу оперення. 
 
mβ = −cβ ⋅ SМ  ⋅ Xr  -визначається боковою силою корпуса; Xr-відстань від 
  
yr zr S l 
центру тиску корпусу до центру тяжіння апарату. 
Тут і надалі всі розрахунки наведені в швидкісній системі координат. 
Точних методів визначення степені шляхової статичної стійкості від 
стрілоподібності крила mβ не існує. Його можно  визначити  за емпіричною 
формулою:  mβ   = −0, 06tg  χ − α mβ [10, с 391] 
ykp xkp 
 
 
Оскільки основну долю Му дає вертикальне оперення, Величина my ЛА 
істотно залежить від відносної площі оперення Sво . 
S 
 
Висновки до розділу. Попри зазначені переваги порівняно з 
традиційною схемою, асиметричні компоновки крила і літального апарату 
використовувались надзвичайно рідко через відсутність аналітичного або 
аналітично-числового методу, що міг би значно спростити і прискорити 
процес аеродинамічного розрахунку. Розроблений метод визначення 
аеродинамічних характеристик літака/БпЛА з асиметричним крилом при 
врахуванні впливу силової установки дозволяє на початкових етапах 
проектування обирати основні геометричні параметри асиметричного ЛА 
(кути поперечного V та стрілоподібності, розподіл хорд за розмахом, 
розташування горизонтального оперення). Це зменшує витрати на 
експериментальні дослідження та оптимізує процес проектування в цілому. 
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4. Розрахунок АХ моделі асиметричного ЛА аналітичним методом 
 
Літак Routan Boomerang має асиметрію як за стрілоподібністю, так і за 
розміщенням гондоли екіпажу і мотогондоли. Своєю незвичною 
аеродинамічною компоновкою він вирішив важливу проблему двомоторних 
літаків, а саме керування у польоті при відмові одного із двигунів. Для 
цивільного пілота керувати, а тим паче посадити літак у подібній ситуації є 
непростою задачею. Натомість літак Берта Рутана при відмові будь-якого з 
двох двигунів не змінює специфіку керування, що підвищує безпеку літака. 
Таблиця 4.1 
Льотно-технічні характеристики Rutan Boomerang 
 
4.1. Визначення коефіцієнта підіймальної сили 
Перед початком аналітичного розрахунку було визначено аеродинамічні 
характеристик и профілів Roncz Airfoil (власне обох консолей крила),та 
NACA 009 (ГО і ВО) за допомогою програми xflr 5. Розрахунок зазаначених 
профілів проводився за умови польоту літака на крейсерський швидкості (130 
м/с). Результати «обдувки» вказано на малюнках 4.1 та 4.2: 
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ЛА: 
Рис 4.1 Аеродинамічні характеристики профілю Roncz Airfoil 
Визначення коефіцієнтів результуючих повздовжніх сил, що діють на 
сRy = сPy + сNy + су бгоs + су гоs = 0.0031 + 0.0655 + 1.024 + 0.024 = 1.1034 
сRx = сPx − сx бго s − сx го s = 0.0898 − 0.0749 − 0.0176 = −0.0023, 
 
де сPy , сPx – проекції тяги двигунів на відповідні осі; 
 
сNy – проекція поперечної сили на повітряному гвинті на вісь оу; 
 
су бгоs , сx бгоs – коефіцієнти підіймальної сили та сили лобового опору ЛА без 
 
ГО, але з урахуванням обдування повітряним гвинтом; 
су гоs , сx гоs – коефіцієнти підіймальної сили та сили лобового опору ГО з 
 
урахуванням обдування повітряним гвинтом. 
Оскільки коеффіцієнт результуючої сили супротиву має невелике 
значення можна вважати що швидкість за крейсерського польоту буде 
постійною. 
Визначення проекції сили тяги та поперечної сили на повітряному 
гвинті: 
сPy  = i ⋅ F ⋅ B sin(α + ϕдв ) = 2 ⋅ 0.269 ⋅ 0.168 ⋅ sin(7 + 0) = 0.0102 ; 
 
сPx = i ⋅ F ⋅ B cos(α + ϕдв ) = 2 ⋅ 0.269 ⋅ 0.168cos(7 + 0) = 0.0898 ; 
χ α(1 + εα ) + ϕ 
 
7(1 + 0.1) + 0 
сN = i ⋅ F ⋅ сN ⋅  * дв  = 2 ⋅ 0.269 ⋅ 0.88 ⋅ = 0.0655 , 
y 57,3 57,3 
де і – кількість двигунів; 
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* 
N 
χ =0.88-табличне значення, 
 
F = F / S = πD2 / (4S ) = π1.82 / (4 ⋅ 9.47) = 0.269 – відносна площа 
 
вимітання одного гвинта; D=1.8м – діаметр гвинта; S=9.47 м2 
Середня сила тяги двигунів визначається за формулою: 
Pcp = Ncp = 153000 = 3825H ; 
– площа крила; 
V 40 
B = Pcp 
0,5ρV 2F 
= 3825 
0,5 ⋅1.28 ⋅1302 ⋅ 2.55 
= 0.168 – коефіцієнт навантаження 
на площу вимітання гвинта; 
εα = (0.05. 0.2) – похідна кута скосу потоку перед крилом (в площині 
 
гвинта) за кутом атаки; 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Рис 4.2 Аеродинаміні характеристики профілю NACA 009 
Коефіцієнт підіймальної сили ЛА без ГО в крейсерській конфігурації 
(δ3 = 0°) , дорівнює сумі складових без обдування гвинтом і доданку від 
обдування: 
с (α) = с (α) + ∆с (α) = с (α) + с (α) 
Sкр s  kB = 
 
y бгоsc y бго y бго s y бго y бго 
, 
= 1.006 + 1.006 2.6   
9.47 
0.45 ⋅ 0.168 = 1.024; 
сy бго (α) = сy (α) − сy го (α) = 1.03 − 0.024 = 1.006; 
с 
S 
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y 
 
2 
(0,5 + 0,5 1 + B )2 −1 
k = ≈ 0, 43...0, 46 ; 
B 
Очікувана величина коефіцієнту підйомної сили літака розраховується 
 
за формулою: с (α) = 
2G = 2 ⋅1000 ⋅ 9.8 
 
= 1.03; 
ρVзв S 
 
1.28 ⋅ 402 ⋅ 9.47 
Vзв - швидкість звалювання ЛА; 
Sкр s – площа крила, що обдувається гвинтом. 
Тоді коефіцієнт підіймальної сили ГО за обдування гвинтом: 
с = сα гоα ⋅ (S / S ) ⋅ k ⋅ k = 0.16 ⋅ 0.588 ⋅ (2.7 / 9.47) ⋅ (1 − 0.07) ⋅1.03 = 
y го s y го    го го го s 
= 0.024 
αго – дійсний кут атаки ГО з урахуванням скосів потоку від крила, двигуна і 
фюзеляжу; 
kго = (1 − 0.07) = 0.93 – коефіцієнт гальмування потоку на ГО при В=0; 
ks = 1.03 – коефіцієнт прискорення потоку на ГО від обдування гвинтом. 
 
Значення похідної сα го =0.16 
 
При цьому видовження ГО 
l 2 3.82 
λго  =  го  = = 5.35 , 
Sго 2.7 
Ефективне видовження ГО розраховується за емпіричною формулою 
λго еф  = λго (1 + 1,66lво  / l) = 5.35(1 + 1,66 ⋅1.65 / 11.2) = 6.32 
Дійсний кут атаки ГО обчислюється за формулою 
αго = α + ϕго − εs − ε − εф = 7 + −4 − 0 − 0.912 −1.5 = 0.588 , 
ε – кут скосу потоку на ГО від крила; 
εф = 1.5 – кут скосу потоку на ГО від фюзеляжу; 
 
Так як розмах ГО значно менший за розмах крила, скіс потоку від крила 
практично постійний за розмахом ГО і його достатньо визначити в 
геометричному центрі ГО за формулою: 
y 
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8π kгоks l 
5.65 
5.652 + 0.162 + (0,5 ⋅11.3 − 5.56)2 
0,5 ⋅11.3 − 5.56 
5.652 + 0.162 + (0,5 ⋅11.3 − 5.56)2 
ε = 
cy бго S 0,5l′ − z [
(0,5l′ − z)2 + y2 (1 + 
x ) + 
x2 + y2 + (0,5l′ − z)2 
0,5l′ + z × 
(0,5l′ + z)2 + y2 
×(1 + 
x ) + 
x2 + y2 + (0,5l′ + z)2 
x ( 
x2 + y2 
0,5l′ − z + 
x2 + y2 + (0,5l′ − z)2 
)] = 
= 0.18 ⋅ 9.47 
8π 0.07 ⋅1.09 ⋅11.2 
[ 0,5 ⋅11.3 − 5.56 
(0,5 ⋅11.3 − 5.56)2 + 0.162 
(1 + ) + 
+ 0,5 ⋅11.3 − 5.56 × 
(0,5 ⋅11.3 + 5.56)2 + 0.162 
×(1 + 5.65 
5.652 + 0.162 + (0,5 ⋅11.3 + 5.56)2 
) + 5.65 ( + 
5.652 + 0.162 
+ 0,5 ⋅11.3 + 5.56 )] = 0,0107(0.389 ⋅1.99) + 0.0007 ⋅1.45 + 0.177 ⋅ 0.016 + 0.9 = 
5.652 + 0.162 + (0,5 ⋅11.3 + 5.56)2 
= 0.9124 
де x, y, z – осереднені відстані від кінців крила до центра ГО: 
x = lx 0 cosα + y0 sin α=5.6cos 7 + 0.4sin 7=5.65 , 
y = −5.6sin 7 + 0.4cos 7=-0.16 , 
 
lx0 , y0 – відстані при нульовому куті атаки; 
l – розмах крила; 
l′ – відстань між кінцевими вихорами: 
l′ = l(0,64 + 0, 25)k 
η d 
+ dкр = 11.2(0,64 + 
0, 25)0.968 + 2.88 = 11.3 , 
1.83 
 
dкр = 2.88 − діаметр фюзеляжу в місці стику з крилом; 
 
Коефіцієнт гальмування потоку kго = 0.07 
Коефіцієнт прискорення потоку від обдування гвинтом ks дорівнює 
 
ks = 1 + kV s   
max 
гоs • B = 1 + 0.82 ⋅ 0.81⋅ 0.168 = 1.09 , 
 
kV s = 0.82 
 
max 
S гоs 
 
 
 
max 
гоs 
Sго 
 
= 2 = 0.741 
2.7 
де Rв = 0.9м – радіус гвинта; 
Lго s = 4.8м 
0,5l′ + z 
x2 + y2 + (0,5l′ + z)2 
• S 
S 
= 
43  
( = ) y бгоs 
∆ϕ = 7.9° 
 
h / R = 
Lго s sin(ε 
 
− α + ϕ + ∆ϕ) = 
4.8 sin(0 − 7 + 4 + 7.9) = 0,32 
 
го s в 
в 
s дв 0.9 
 
4.2. Визначення коефіцієнту опору 
Коефіцієнт опору ЛА без ГО за польоту із крейсерською швидкістю 
можна розраховується наступним чином: 
 
с = с + 
∂сx бго ⋅ с2  
 
= 0.061 + 0.019 ⋅1.0112 = 0.0749 ; 
x бгоs x бгоs(Сy бгоs =0) 2 y бгоs 
y бго 
де сx бгоs 
Cy бгоs 0
= сx бгоsC =0 (1 + Sкp s ⋅ B) = 0.024 ⋅ (1 + 2.6 ⋅ 0.52) = 0.061 
 
 
Індуктивний опір крила з урахуванням асиметрії складно визначити 
аналітично. На даному етапі приймаємо алгоритм аналогічний компоновці з 
площиною симетрії, тобто ∂сx бго  = 1 = 1   = 0.029 . Точніше визначати ∂с2 πλ π ⋅11.17 
y бго еф 
 
індуктивний опір через розподіл циркуляції за розмахом крила 
 
Г = f (z ) 
 
[11]. 
 
В загальному вигляді ця проблема потребує подальших експериментальних 
досліджень. 
Опір ГО з урахуванням обдування приймається рівним опору ГО без 
обдування сx го s ≈ сx го = 0.0176 . 
сx = сx бго + сx го = 0.0749 + 0.0176 = 0.0925 ⋅ 
4.3. Визначення коефіцієнту моменту крену 
Коефіцієнт моменту крену асиметричного ЛА дорівнює сумі моментів 
від підіймальної та бокової сили: 
m  = m + mβ β + mβ β + mβ  β 
x x Ry x во s x рн s xкр 
 
Коефіцієнт моменту крену від підіймальної сили (без врахування 
елерона та тримера-елерона mx ел ) дорівнює сумі складових від проекції тяги 
 
mx Py , поперечної сили mx Ny , підіймальної сили ЛА без ГО з урахуванням 
∂
 
R 
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x Rz x во s x рн s 
x бго s x бго x бго s 
l 
S 
∫ 
обдування mx cy бго s , підіймальної сили ГО з урахуванням обдування mx cy го s , та 
 
руля висоти (РВ) з урахуванням обдування mx рв s : 
mx Ry = mx Py + mx Ny + mx бго s + mx го s + mx рв s = 
= 0.0975 ⋅10−3 + 2.48 ⋅10−3 − 0,992 ⋅10−3 − 3,56 ⋅10−3 + 0,559 = −0.01036 
Бокова сила створюється вертикальним оперенням (ВО) та рулем 
напряму (РН): 
β =0, ∂ =0: mx Rz ≈ 0 
 
mβ = mβ + mβ = −0.00122 − 0.00022 = −0.00144 
Тобто за наявності невеликого куту ковзання поперечна стійкість літака 
збільшується. 
Нижче наведено детальніші розрахунки зазначених аеродинамічних 
величин. 
Коефіцієнти моменту крену від тяги та поперечної сили дорівнюють 
 
 
mx Py  = ∑сPy і zдв і 
і=1 
/ l = −2.56 ⋅10−3 ⋅ 0.8 / 11.2 + 2.56 ⋅10−3 ⋅1.22 / 11.2 = 0.0975 ⋅10−3 
 
 
 
mx Ny  = ∑сNy і zдв і  / l = сNy і zдв 1  / l + сNy і zдв 2  / l = 
і=1 
= −65.5 ⋅10−3 ⋅ 0.8 / 11.2 + 65.5 ⋅10−3 ⋅1.22 / 11.2 = 2.48 ⋅10−3 
 
 
де zдв i – відстані між центром мас і віссю і-го двигуна; 
 
m = m + ∆m = −0,000382 − 0,71⋅10−3 = −0,992 ⋅10−3 
 
1  l2  
 
де l1 ' і 
 
 
l2 ' 
mx бго  = − S l ∫сy пер  (z)b(z)zdz , 
1 
 
– відстані від центру мас ЛА до площин симетрії мотогондоли та 
фюзеляжу відповідно (близькі або рівні 
 
1 l2 ' 
сy ц  = сy проф (z)b(z)dz , 
l1 ' 
zдв 1 і zдв 2 ). 
 
і коефіцієнт моменту крену від підіймальної сили центроплану 
n 
n 
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1 − (2z / l)2 
S l  
n n 
1  l2 ' 
mx ц  = − ∫ сy проф (z)b(z)zdz 
l1 ' 
 
с (z)b(z) = (с − с ) b . 
y пер y бго y ц a 
 
Результати розрахунків коефіцієнтів моменту крену крила ЛА надалі 
заносимуться у таблицю 4.2 
Розрахуємо коефіцієнт моменту крену ЛА без ГО від обдування кожного 
двигуна: 
∆mx бго s  = ∑∆cy бго s і zs і  / l = ∑сy бго (Sкр s  / S ) ki Bi  (zs і  / l) = 
i=1 i=1 
= 1.024(2.6 / 9.47) 0.45 ⋅ 0.168 ((0.8) / 11.2) − 
−1.024(2.6 / 9.47) 0.45 ⋅ 0.168 ((1.22) / 11.2) = −0,72 ⋅10−3 
де zsi  – проекція на вісь oz відстані від центру площі крила, що обдувається даним 
гвинтом, до центру мас ЛА для літака Boomerang приймаємо zsi = zдв i . 
 
Вплив закручування потоку за гвинтом в даній роботі не буде 
враховуватися, через високу ймовірну похибку пов’язану із складністю 
якісного розрахунку величини числовим методом, за відсутності точних 
геометричних параметрів лопатей гвинта, та через емпіричність формул 
аналітичного розрахунку. 
 
Рис 4.3 Схема поділу крила на перетини із характерними розмірами 
 
 
 
Таблиця 4.2 
Розрахунки до визначення коефіцієнту моменту крену крила 
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x го s x го x го s 
l 
1 1 
S l  
 
 
N перет. z, м  Cyi, 
сy ці 
bi mx бгоi mx ці Cα yпер 
1 4,1  0,4368 0,8 -0,01008 0,070 
2 1,3  0,129 0,92 -0,01161 0,021 
3 0,357  0,784 0,98 -0,00375 0,125 
4 -0,88  0,762 0,96 0,007496 0,122 
5 -0,846  0,1064 0,9 0,009992 0,017 
6 -3,71  0,465 0,78 0,009373 0,074 
∑     -0,00038  
Звідси можна заключити що поперечна рівновага вздовж крила 
зберігається а отримане невилике від’ємне значення може бути наслідком 
високоплановості лівої консолі крила на відміну від правої, а також те, що 
реактивний момент від правого двигуна є більшим на 2.5%. 
Формули визначення коефіцієнту моменту крену для ГО набувають 
вигляду: 
m = m + ∆m = −0,00375 + 0.412 ⋅10−3 = −0,00334, 
 
1 lго 2 
mx го = − S l ∫ сy пер го (z)bго (z)zdz , 
го 1 
 
с = сα го (α + ϕ − ε  − ε − ε ) ⋅ (S / S ) ⋅ k ⋅ k 
y го s y го го s ф го го s 
 
 
y го ц 
l2 ' S ∫
 
 
 
y проф го го 
l2 ' S ∫ 
 
 
 
y проф го го ф го с = с 
l1 ' 
(z)b (z)dz = сα 
l1 ' 
(z)(α + ϕ − ε − ε )b (z)dz = 0.018 , 
 
1 l2 ' 
mx го ц  = − ∫ сy проф го (z)bго (z)zdz , 
l1 ' 
 
с (z)b  (z) = (с − с ) b 
а на консолі: y пер го го y го y го ц го a 
 
 
де bго a – САХ ГО. 
1 − (2z / l го )
2 
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x го s y го s і   s і y го го s i    i го s і 
n n 
∆m = ∑∆c z / l = ∑с (S / S ) kB (z / l) = 0.192 ⋅10−3 , 
i=1 i=1 
Результати розрахунків коефіцієнтів моменту крену ГО ЛА надалі 
заносимуться у таблицю 4.3 
 
 
Рис 4.4 Схема поділу ГО на перетини із характерними розмірами 
Таблиця 4.3 
Розрахунки до визначення коефіцієнту моменту крену ГО 
 
 
N перет. z, м bi сy пер го mx го 
1 -0,2 0,74 0,018 0,00219 
2 -1,4 0,74 0,042 0,00519 
3 0,7 0,74 0,063 -0,00324 
4 0,2 0,74 0,018 -0,00219 
5 0,5 0,74 0,072 -0,00294 
6 0,75 0,56 0,059 -0,00279 
∑    -0,00375 
Відхилення руля висоти (РВ) в загальному випадку створює не лише 
приріст підіймальної сили та моменту тангажа, але і моменту крену mx рв s . Він 
 
визначається аналогічно моменту ГО з урахуванням ділянки РВ, що 
знаходиться в супутньому струмені гвинта: 
mx рв s = mx рв + ∆mx рв s = 0.498 ⋅10−3 + 0.064 ⋅10−3 = 0.559 ⋅10−3 
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З урахуванням можливої багатосекційності РВ одержимо: 
nрв 
m = ∑cδ рв δ k   (S / S )(z / l) = 0.0225 ⋅10 ⋅ 0.93(0.52 / 9.47)(0.36 / 11.2) − 
x рв y δ рв i 
i=1 
рв i   го рв i рв i 
−0.045 ⋅10 ⋅ 0.93(0.22 / 9.47)(1.6 / 11.2) = 0.498 ⋅10−3 
 
 
 
δ рв 
z δ рв 
 
– похідна коефіцієнта підіймальної сили за кутом відхилення 
 
δ рв руля висоти без урахування обдування. 
Однак за δ рв = 0 , значення mx рв також становитиме 0. 
 
Складова від обдування РВ струменем гвинта дорівнює: 
nрв s 
∆m = ∑cδ рв     δ   k  k (S / S )(z / l) = −0.045 ⋅10 ⋅ 0,93 ⋅1.03(0.18 / 9.47)(0.8 / 11.2) + 
x рв s y δ рв 
i=1 
рв    го  Vs i рв s i рв s i 
+0.045 ⋅10 ⋅ 0,93 ⋅1.03(0.18 / 9.47)((0.22 − 0.12) / 11.2) + 
+0.045 ⋅10 ⋅ 0,93 ⋅1.03(0.22 / 9.47)(1.4 / 11.2) = 
= −0.16 ⋅10−3 + 0.018 ⋅10−3 + 0.196 ⋅10−3 = 0,064 ⋅10−3 
Степінь поперечної статичної стійкості від стрілоподібності крила 
визначається за формулою: 
 
β = − 1 C 
xχ 2 ykp 
• Zψ tgβ χ = 
1 
⋅1.03⋅ 0.481⋅ 0.425 = 0.1053 , 
2 
де χ = −23° - кут  стрілоподібності крила, ψ =3 ° -кут поперечного V. 
Степінь поперечної статичної стійкості від поперечного V: 
β = − 1 Cα 
xψ 2 ykp 
⋅ψ Zψ = − 
1 
⋅ 0.15 ⋅ 2 ⋅ 0.451 = −0.101, 
2 
де Z = 1 ⋅η + 2 = 1 ⋅ 1.83 + 2 = 0.451-відносна координата прикладання підйомної 
    
ψ 3  η +1 3  1.83 +1 
сили півкрила. 
Отже, коефіцієнт 
 
 
mβ = mβ + mβ 
 
 
= −0.101+ 0.1053 = 0.0043 
xкр xψ xχ 
 
Як і очікувалось, більшу долю складає коефіцієнт mxχ , що зумовлений 
стрілоподібністю крила у плані. Коефіцієнт mxχ в нашому випадку має 
додатню величину, тобто зменшує статичну поперечну стійкість літака 
вцілому. Оскільки даний коефіцієнт напряму залежить від коефіцієнта 
c 
m 
m 
д
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x во 
 
x рн s 
y y 
підйомної сили крила Су, то за зменшення Су або куту атаки, даний коефіцієнт 
також буде зменшуватись. 
Ефективність вертикального оперення і руля напряму визначається так 
само, як для симетричного ЛА за наявності обдування. За β=4, δ рн =5 
отримаємо: 
m + m = cβ (β+ϕ )k  k (S / S )( y + y / (l) ) + 
x во s x рн s z во s ВО во   во s во во1 во 2 
+cδ рн δ k k (S / S )( y + y / l) = 
z δ рн  s    рн    во  во s во рн1 рн 2 
= 0.022(8+0) ⋅ 0.92 ⋅ 0.6(1.9 / 9.47)(−1.5 + 0.8 / (11.2)) + 
+0.004 ⋅10 ⋅ 0.92 ⋅ 0.6(1.9 / 9.47)(−1.5 + 0.8 / (11.2)) = −0.00052 − 0.00011 = −0.00063 
Однак за відсутності ковзання і відхилення руля напрямку, додаткового 
моменту крену створюватися не буде. Отже, було розраховано степінь 
поперечної стійкості ВО і РН за наявності обдування від бокової сили. 
mβ     = −0.00122 
mβ       = −0.00022 
Степінь поперечної стійкості літака від інтерференції фюзеляжа і ВО дорівнює: 
(k h2 + k h2 ) b k (h2 + h2 )b (−1.3⋅ 0.82 + −0.2 ⋅1.42 ) ⋅ 0.86 
mβ = ікр1 фкр1 ікр 2 фкр 2 0kp + іго фго1 фго1 0 го  = +  xі SL SL 9.47 ⋅11.2 
+ −0.2(0.15
2 + 0.152 ) ⋅ 0.74 = − − ⋅  
 
−3 = − 
9.47 ⋅11.2 0.0245 0.063 10 0.01875 
, де h фкр - середня висота фюзеляжу в перерізі базової площини літака в межах 
центральної хорди крила і ГО, відповідно; 
kі : 1.2 – для низькоплана, -0.2 – середньоплана, -1.3 – для високоплана; 
b0 го , b0кр -центральна хорда го/крила відповідно. 
Визначення загальної степені поперечної стійкості літака: 
mβ = mβ + mβ + m + m + mβ = −0.101+ 0.1053 − 0.00122 − 0.00022 − 0.01875 = −0.01589 
х xψ xχ x во s x рн s xі 
 
4.4 Визначення степені шляхової стійкості при ковзанні 
 
За малих кутів ковзання m (β ) = mβ β , де похідна 
 
mβ = mβ + mβ + mβ = −0.00966 − 0.00127 − 0.00305 = −0.01418 , де 
y yво yГ yкр 
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х 
mβ = −cβ • Sво ⋅ Lво  = −0.1224 ⋅ 
1.8 • 4.65 = −0.00966 -степінь шляхової стійкості від 
 
yво zво S l 9.47 11.2 
бокової сили, що діє на ВО; Lво -відстань від ц. м. апарату до фокусу оперення. 
 
mβ = −cβ • SМ 1 + SМ 2 ⋅ Xr   = −0.037 ⋅ 0.24 ⋅ 0.15 = −0.00127 -визначається боковою 
yr zr S l 
 
силою корпуса; Xr-відстань від центру тиску корпусу до центру тяжіння 
апарату. 
Визначення степені шляхової статичної стійкості від стрілоподібності 
крила: mβ = 0, 06С 2tg χ − α mβ = 0, 06 ⋅1.032 ⋅ 0.425 − 7 ⋅ 0.0043 = −0.00305 
ykp y xkp 
 
Висновки по розділу. В даному розділі було проведено розрахунки АХ 
літального апарату на базі літака Rutan Boomerang. За результатами 
розрахунків було визначено коефіцієнт опору ЛА за польоту із крейсерською 
швидкістю сx = 0.0925 та коефіцієнт підіймальної сили сy = 1.03 , коефіцієнти 
 
результуючих повздовжніх сил, що діють на ЛА, можуть бути записані у 
вигляді: сRy  = 1.1034 , сRx  = −0.0023, а також коефіцієнт моменту крену 
mx = −0.009815 . Отже за відсутності куту ковзання і кутів відхилення 
поверхонь керування літак буде намагатися повернути праве півкрило угору. 
Отже розраховані аеродинамічні коефіцієнти відповідають аеродинамічним 
вимогам задля забезпечення польоту даного літака на крейсерській швидкості, 
а сам літальний апарат можна вважати статично стійким. 
Також  було   визначено   степінь  шляхової   стійкості       при ковзанні 
mβ  = −0.01418 , що є на 10-15% меншим за  степінь поперечної стійкості  літака 
 
при ковзанні  mβ = −0.01589 . Таким чином за невеликих кутів ковзання літак не 
 
матиме черезмірної поперечної або шляхової стійкості, що не викликатиме 
коливальних збуджень по типу голандського ролу або спіральних рухів. 
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5. Розрахунок АХ моделі асиметричного ЛА числовим методом 
Розрахунок числовим методом було проведено за допомогою програмного 
забезпечення «ANSYS» методом скінчених об’ємів (МСО). 
Метод скінченних об'ємів (МСО) — це чисельний метод інтегрування 
систем диференціальних рівнянь з частинними похідними. Аналогічно до 
методів скінченних різниць і скінченних елементів, використовується сітка. 
Під скінченним об'ємом мається на увазі невеликий об'єм навколо кожної 
вузлової точки сітки. У цьому методі інтеграли об'єму, які містять вирази       
з дивергенцією, перетворюються у поверхневі інтеграли за 
допомогою формули Остроградського. Потім ці вирази оцінюються як 
поверхневі потоки кожного скінченного об'єму. Оскільки потік, який входить 
у даний об'єм, є ідентичним до потоку, який виходить із суміжного об'єму, то 
ці методи є консервативними. 
Процес розрахунку числовим методом можно умовно поділити на декілька 
етапів: 
1) Побудова геометрії 
 
Для літака Rutan Boomerang у інтерфейсі DesignModeler програмного 
забезпечення «ANSYS» було побудовано 3-д геометрію (Рис 5.1) за 
наступними геометричними характеристиками (Таблиця 5.1): 
Таблиця 5.1 
 
Розмaх крилa, м 11.12 
Довжинa, м 9.36 
Висотa, м 2.1 
Площa крилa, м2 9.47 
Діаметр фюз., м 1.4 
Діаметр мотогондоли, м 0.8 
Кут стрілоподібності χ -23 
Кут поперечного V ψ 3 
Середня хорда крила, м 0.88 
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Також було розділено поверхні на детальніші для більш якісного задання 
граничних умов для кожної ділянки крила на етапі побудови сітки. 
 
 
Рис 5.1 3-D модель літака Rutan Bommerang 
 
2) Побудова сітки 
 
За допомогою інтерфейсу Design Modeler було побудовано розрахункову 
область необхідних розмірів навколо літака (рис 5.2). Потім у внтерфейсі Mesh 
було задано параметри сітки розрахункової області та задопомогою фукціїї 
sizing кожної із областей літака індивідуільно (Рис 5.3). Після задачі 
необхідних параметрів, програма автоматично будує сітку літака і 
розрахункової області. Наприкінці задаються вхідна і вихідна площини 
побудованої сітки (Рис. 5.4) 
Рис 5.2 Розрахункова область навколо літака 
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Рис 5.3 Визначення параметрів побудови сітки для елементів 
 
Рис 5.4 Огляд побудованої сітки літака 
 
3) Задання початкових параметрів і методу розрахунку 
 
Після перевірки сітки на якість, було задано вхідну площину і швидкість 
повітряного потоку у 130 м/с. Потім обрано метод розрахунку – k-epsillon, 
часто застосовний для аеродинамічних розрахунків за врахування 
турбулентності потоку, ввімкнено врахування енергіїї, задано необхідні 
розраховні параметри у References Values, визначено величину загального 
тиску у 92 кПа, що вілповідає польоту на крейсерському режимі за висоти у 
1.5 км. Далі було визначено необхідні для розрахунку величини і вхідні 
параметри  для  їх  розрахунку:  коефіцієнт  підйомної  сили су  ,   коеффіцієнт 
лобового опору сx , коефіціенти моментів кручення mx , тангажу mz і рискання 
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my . Після успішного проведення ініціалізації, було, власне, розпочато і сам 
розрахунок за кількості ітерацій N=500. 
4) Отримання результатів розрахунку 
За результатами розрахунку визначено коефіцієнт підйомної сили су , 
коеффіцієнт лобового опору сx , коефіціенти моментів кручення mx , тангажу 
mz і рискання my (Рис 5.5). А також розглянуто розподіл загального тиску по 
поверхні літального апарату (Рис 5.6), крила, хвостового оперення (Рис 5.7) і 
розподіл тиску в області перерізу крила літака (Рис 5.8) 
 
Рис 5.5 Отримання результатів розрахунку 
 
 
 
Рис 5.6 Розподіл загального тиску по поверхні літального апарату 
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Рис 5.7 Розподіл загального тиску по поверхні крила, ГО і ВО 
 
 
 
Рис 5.8 Розподіл тиску в області перерізу крила літака 
5) Повторний індивідуальний розрахунок для крила і ГО 
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Після проведення аеродинамічного розрахунку літака в цілому було 
проведено перевірочні більш детальні розрахунки крила (Рис 5.9) і ГО 
(Рис.5.10) індивідуально від апарата в цілому 
 
Рис 5.9 Результати аеродинамічного розрахунку крила 
 
 
Рис 5.10 Результати аеродинамічного розрахунку ГО 
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6) Розрахунок за куту ковзання β = 4° 
 
Усі вище зазначені розрахунки було продубльовано за режиму польоту літака із кутом 
ковзання β = 4° (Рис 5.11). 
 
 
 
Рис 5.11 Результати розрахунку за польоту із ковзанням (крила, ЛА і ГО) 
Отже за результатами числового аеродинамічного розрахунку літака було 
визначено його основні аеродинамічні характеристики ( Таблиця 5.1) 
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Таблиця 5.1 
Результати числового розрахунку основні аеродинамічних характеристик ЛА 
 ЛА Крило ГО 
β = 0° β = 4° β = 0° β = 4° β = 0° β = 4° 
сx 0,0948 0,0965 0,0761 0,0766 0,01331 0,00867 
су 0,694 0,696 0,945 0,945 0,0443 0,0955 
mx -0,0373 -0,0943 -0,0573 -0,0743 -0,00467 -0,00577 
my 0,0068 -0,0481 0,0138 -0,00539 -0,00296 -0,00406 
 
Висновки по розділу: 
В результаті проведення аеродинамічного розрахунку заданого літака за 
допомогою програмного забезпечення Ansys (Fluent) методом скінчених 
об’ємів було визначенно основні аеродинамічні характеристики як для самого 
літального апарату так і його окремих агрегатів (крила і горизонтального 
оперення. Також було проведено аналогічний аеродинамічний розрахунок  за 
наявності  невеликого  куту  ковзання   β = 4° ,  задля  подальшого порівняння 
 
отриманих результатів числовим методом із результатами випливаючими із 
величини степені поперечної і шдяхової стійкості розрахованих за 
розробленою аналітичною методикою. За результатами розрахунків можна 
зробити висновки, що за збільшення куту ковзання β , поперечна і шляхова 
стійкості літака мають тенденцію на збільшення. 
За результатами розрахунків також було побудовано картину розподілення 
загального тиску по поверхні літака і його агрегатів. По ній можна зробити 
висновок про концентрації зони низького тиску у зоні внутрішньої частини 
крила, з якої ймовірно і буде починатися відрив потоку на крилі. 
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6. Порівняння результатів, отриманих різними методами 
Задля порівняння результатів аеродинамічних розрахунків проведених різними 
способами створені порівняльна таблиця розрахованих коефіцієнта підйомної сили 
су , коеффіцієнта лобового опору сx , коефіціентів момента кручення mx , тангажу mz 
і рискання my , а також таблиця результатів розрахунку коефіціентів момента 
кручення mx і рискання my за наявності куту ковзання β = 4° . 
 
Розраховані аеродинамічні характеристики за обома методами за відсутності куту 
ковзання. Таблиця 6.1 
 
β = 0° ЛА Крило ГО 
Аналіт. 
метод 
Числовий 
метод 
Аналіт. 
метод 
Числовий 
метод 
Аналіт. 
метод 
Числовий 
метод 
сx 0,0925 0,0948 0,0749 0,0766 0,0176 0,01331 
су 1.03 0,794 1,006 0,945 0,024 0,0443 
mx -0,01036 -0,0373 -0,992 ⋅10−3 -0,0573 -0,00334 -0,00467 
my - 0,0068 - 0,0138 - -0,00296 
 
Задля порівняння результатів аеродинамічного розрахунку за наявності 
куту ковзання β , буде проведено порівняння добутку степеней поперечної і 
шляхової стійкості на кут ковзання β = 4° , розрахованих аналітичною 
методикою із різницею коефіцієнтів момента кручення mx та рискання my за 
відсутності ковзання із значеннями цих ож коеффіцієнтів за наявності кута 
ковзання β , розрахованих числовим методом. Результати розрахунків 
занесено у таблицю 6.2. 
1) Визначення зміни значень аеродинамічних величин за 
за аналітичною методикою: 
∆m  = mβ  ⋅ β = −0,01589 ⋅ 4 = −0,06356 
∆m  = mβ  ⋅ β = −0,01418 ⋅ 4 = −0.05672 
β = 4° для розрахунків 
 
Результати аналогічних розрахунків проведених для крила і ГО занесені до 
таблиці 6.2. 
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2) Визначення зміни значень аеродинамічних величин за 
за числовим методом: 
β = 4° для розрахунків 
 
∆mx  = m 
∆my  = m 
xβ =4  − m 
yβ =4  − m 
xβ =0 = −0,0743 + 0,0373 = −0,037 
yβ =0 = −0,0481 − 0,0068 = −0,0549 
 
Результати аналогічних розрахунків проведених для крила і ГО занесені до 
таблиці 6.2. 
 
Таблиця 6.2 
Порівняння результатів за наявності ковзання 
 
β = 4° ЛА Крило ГО 
Аналіт. 
метод 
Числовий 
метод 
Аналіт. 
метод 
Числовий 
метод 
Аналіт. 
метод 
Числовий 
метод 
∆mx −0,06356 −0,057 -0,0172 -0,017 -0,00025 -0,0011 
∆my −0.05672 -0,0549 -0,0122 -0,0191 - -0,0011 
 
 
Отже, за побудованими таблицями можні побачити, що результати 
розрахунків за відсутності куту ковзання істотно різняться тільки для величин 
коеффіцієнта підйомної сили су літака (величина розрахована числовим 
 
методом менша за очікувану аналітичним методом розрахунку майже на 20%), 
та коефіцієнтів моменту крену (головним чином для крила). При чому 
відмінність порівнюваних величин для першого випадку можна пояснити тим, 
що при розрахунку числовим методом не було враховано прискорення потоку 
за гвинтом, а також певною неточністю геометричною побудови агрегатів 
літака, через відсутність детальних геометричних параметрів заданого літака 
у відкритому доступі. Саме недосконалою відповіднюсті геометричних 
пропорцій літака можна, скоріш за все, пояснити істотну відмінність за 
порівняння коеффіцієнтів крутного моменту крила літака, які за стану польоту 
без ковзання не мають мати завеликих значень. Однак наявність певного 
крутного моменту на крилі в даному випадку можно пояснити, як задум задля 
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балансування реактивного моменту правого двигуна, потужність якого на 5% 
вище за лівий і відмінністю аеродинамічних схем розсташування крила на 
фюзеляжі і мотогондолі. В першому випадку можна побачити схему 
середньоплана у другому – високоплан, при чому високопланові схеми мають 
дещо кращу поперечну стійкість ( ∆mx ≈ 0,0005 ). 
В той самий час порівняння результатів розрахунків за наявності ковзання 
мають оптимістичніший характер: за відстутності істотних відмінностей у 
чисельних параметрах результатів, простежується однакова тенденція 
покращення поперечної і продольної стійкостей літака за ковзання із кутом 
β = 4° . 
 
Висновки по розділу: 
За результатом порівняння аеродинамічних розрахунків літального апарату 
асиметричного компонування отриманих за розрахунками аналітичною і 
числовою методикою, було визнано, що розроблена методика 
аеродинамічного розрахунку є прийнятною, однак потребує доробок, а саме: 
врахування геометрії лопатей двигуна, врахування розташування крила по 
висоті фюзеляжа, тощо. Найістотніші відмінності у порівнянні результатів 
розрахуків полягають неточності побудови аеродинамичного обрису 
поверхонь агрегатів літака, через відсутність детальних геометричних 
параметрів заданого літака у відкритому доступі, а також через певні 
спрощення геометрії літака задля полегшення розрахунку за числовим 
методом. 
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7. Видaчa рекомендaцій щодо проектувaння ЛA aсиметричного 
компонувaння 
Не дивлячись нa перевaги перед ЛA «клaсичних» схем, лiтaки 
aсиметричного компонувaння (ЛAК) мaють дуже низьку поширенiсть у 
сучaснiй aвiaпромисловостi. ЛAК зa вiдповiдної цiни виробництвa i мaсових 
хaрaктеристик мaють дещо крaщi зa симетричнi ЛA aеродинaмiчнi 
хaрaктеристики, хочa i гiршу керовaнiсть нa швидкостях бiльше зa 1.4-1.6 М. 
Тaкож, використaння лiтaльних aпaрaтiв aсиметричного компонувaння може 
вирiшити тaкi технологiчнi проблеми, як спрощення шaрнiрної ув’язки 
консолей крилa iз фюзеляжем, покрaщення оглядової здaтностi пiлотa нa 
одномоторних лiтaкaх, досягнення бiльш ефективного бaлaнсувaння 
лiтaльного aпaрaту зa нaявностi вимушених конструкцiйних видозмiн, 
продиктовaних вимогaми технологiчностi тощо. 
Під чaс проектувaння ЛAК, необхідно врaховувaти тaкож і основні 
aксіоми проектувaння ЛA «клaсичних схем». 
Стійкість нaвколо поздовжньої осі, що проходить від носa ЛA до хвостa, 
нaзивaється поперечною стійкістю. Вонa допомaгaє стaбілізувaти поперечне 
положення ЛA («ефект крену»), коли однa консоль крилa виявляється нижче, 
ніж іншa, розтaшовaнa нa протилежному боці ЛA. Поперечно стійким ЛA 
роблять чотири основних конструктивних фaкторa: поперечне V крилa, прямa 
стрілоподібність крилa, кільовий ефект і розподіл вaги. 
Нaйбільш поширений шлях зaбезпечення поперечної стійкості - це 
розтaшувaти крилa під кутом в 1-3% вище перпендикулярa до поздовжньої осі. 
Крило нa обох сторонaх фюзеляжу прикріплюється до нього тaк, що формує 
V-подібний силует aбо кут, звaний «поперечним V крилa». Величинa кутa 
поперечного V визнaчaється кутом між нaпівкрилом і лінією, пaрaлельної 
поперечної осі. 
Стійкість нaвколо поздовжньої осі, що проходить від носa ЛA до хвостa, 
нaзивaється поперечною стійкістю. Вонa допомaгaє стaбілізувaти поперечне 
положення ЛA («ефект крену»), коли однa консоль крилa виявляється нижче, 
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ніж іншa, розтaшовaнa нa протилежному боці ЛA. Поперечно стійким ЛA 
роблять чотири основних конструктивних фaкторa: поперечне V крилa, прямa 
стрілоподібність крилa, кільовий ефект і розподіл вaги. 
Нaйбільш поширений шлях зaбезпечення поперечної стійкості - це 
розтaшувaти крилa під кутом в 1-3% вище перпендикулярa до поздовжньої осі. 
Крило нa обох сторонaх фюзеляжу прикріплюється до нього тaк, що формує 
V-подібний силует aбо кут, звaний «поперечним V крилa». Величинa кутa 
поперечного V визнaчaється кутом між нaпівкрилом і лінією, пaрaлельної 
поперечної осі. 
Поперечний V впливaє нa рівновaгу підйомних сил, створювaних кутом 
aтaки(КA) крилa по обидвa боки поздовжньої осі ЛA. Якщо різкий порив вітру 
змушує одне крило піднятися, a інше опуститися, літaк входить в крен. Коли 
ЛA входить в крен без повороту, виникaє тенденція до ковзaння нa крило 
(поперечному переміщенню вниз в нaпрямку опущеного нaпівкрилa) [11]. 
Оскільки крило володіє поперечним V, повітряний потік вдaряє в опущене 
крило під нaбaгaто більшим КA, ніж у підняте нaпівкрило (Рис 7.1). Зaвдяки 
збільшенню КA, опущене нaпівкрило створює більшу підйомну силу, ніж 
підняте нaпівкрило. Різниця в величині підйомних сил змушує опущене 
нaпівкрило піднімaтися. По мірі нaближення крилa до горизонтaльного 
положення, КA обох консолей крилa знову зрівнюється, і в результaті 
схильність до крену слaбшaє. Отже, сенс поперечного V в тому, що при 
ковзaнні нa крило воно створює протидіючий крен, який повертaє ЛA в 
поперечно врівновaжене положення. 
 
Рис 7.1 Схемa сил нa крилі із поперечним V під чaс крену 
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Відновлюючa силa може змусити опущене нaпівкрило піднятися дуже 
високо, при цьому протилежне нaпівкрило опуститься нижче горизонтaлі. 
Якщо це відбудеться, процес повториться, зaтухaючи з кожним коливaнням, 
поки не буде досягнуто стaн рівновaжного польоту без крену. 
З іншого боку, нaдмірний кут поперечного V може спрaвити негaтивний 
вплив нa здaтність ЛA до поперечного мaневрувaння. ЛA може виявитися 
нaстільки поперечно стійким, що це буде перешкоджaти нaвмисному входу в 
крен. З цієї причини, ЛA, конструкція яких передбaчaє високу поперечну 
мaневроспособность, зaзвичaй мaють менший кут поперечного V. 
Стрілоподібність, нa додaток до поперечного V, тaкож збільшує 
підйомну силу, що виникaє при відхиленні крилa від горизонтaльного 
положення. 
Крило зі стрілоподібністю - це тaке крило, передня кромкa якого скошенa 
нaзaд. Коли під зовнішнім впливом ЛA із стрілоподібністю починaє ковзaти 
нa крило, передня кромкa опущеного крилa виявляється розтaшовaною під 
прямим кутом до нaбігaючого повітряного потоку. В результaті діючa нa 
опущене нaпівкрило підйомнa силa зростaє, воно піднімaється, і ЛA відновлює 
своє почaткове положення в повітрі. 
Стрілоподібність крилa тaкож впливaє нa курсову стійкість. Коли 
турбулентність aбо рух кермa нaпряму змушують ЛA відхилитися від курсу 
(рискaти), нaприклaд, вліво, то фaктичнa довжинa передньої кромки, що 
піддaється впливу відносно повітряного потоку, обох нaпівкрил починaє 
відрізнятися - у прaвого нaпівкрилa вонa стaє більше, ніж у лівого. Повітрянa 
швидкість прaвого нaпівкрилa зростaє, і воно починaє отримує більший 
лобовий опір, ніж ліве. Цей додaтковий опір штовхaє прaве нaпівкрило нaзaд, 
повертaючи ЛA нa його оригінaльний курс. 
ЛA зaвжди прaгне повернути свою поздовжню вісь у нaпрямку 
нaбігaючого потоку. Цей «ефект флюгерa», aнaлогічний поведінці кіля 
морського суднa, стaбілізує положення ЛA відносно поздовжньої осі. Коли під 
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зовнішнім впливом одне нaпівкрило ЛA опускaється, фюзеляж діє подібно 
мaятнику, повертaючи ЛA в почaткове положення. 
Поперечно стійкий ЛA проектується тaким чином, щоб основнa чaстинa 
кіля знaходилaся вище і позaду ЦТ. У цьому випaдку, при ковзaнні нa крило 
поєднaння вaги ЛA і тиску повітряного потоку нa верхню чaстину кіля (обидві 
сили приклaдені до ЦТ) створюють зворотний крен, який повертaє ЛA в 
почaткове положення [12]. 
Щоб зменшити згинaючий момент, що виникaє через дію нa крило 
підйомної сили, можнa нaдaти крилу деякого звуження зменшивши хорду нa 
зaкінцівкaх крилa. При нaдaнні крилу стрілоподібності, змінюється хaрaктер 
обтікaння і потік нaбувaє швидкості спрямовaнної від кореневої до кінцевої 
хорди, як покaзaно нa (рис 7.2) 
 
Рис 7.2 Змінa нaпряму обтікaння через стрілоподібність крилa 
При цьому нaпрямок швидкості потоку посилює ефект утворення 
кінцевого вихору, що додaтково знижує aеродинaмічну якість крилa. У рaзі 
негaтивної (зворотної) стрілоподібності, нaвпaки, скіс потоку знижує кінцевий 
ефект і підвищує якість крилa. 
Висновки до розділу: В даному розділі були вказані основні 
рекомендації до проектування літальних апаратів асиметричного 
компонування. За проектування ЛАК, необхідно спиратись на 
загальнозастововні методи проектування літаків «класичних схем», але за 
врахування індивідуальних особливостей ЛАК таким чином, щоб зазначені 
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особливості використовувалися, за можливості, для спрощення технологічної 
і аеродинамічної складової літака і не заважали роботі інших агрегатів літака 
і стійкості ЛА в цілому. 
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8. Розробка стартап-проєкту 
 
8.1 Опис ідеї проєкту 
Відповідно до досліджуваної у темі проблемі складності проєктування 
ЛА асиметричного компонування розроблений стартап-проєкт має назву 
“Серійне виробництво літального апарату асиметричного компонування за 
розроблено методикою”. У розділі викладені основні економічні та 
функціональні характеристиками майбутнього проєкту. 
Зміст ідеї проєкту, його можливі напрямки застосування, його основні 
вигоди, що може отримати користувач товару та його відмінності від існуючих 
аналогів наведено у таблиці 8.1. 
Таблиця 8.1 
Опис ідеї стартап-проєкту 
 
 
Зміст ідеї Напрямки застосування Вигоди для користувача 
  Заінтересованість 
Розпочаток серійного 
виробництва літального 
апарату асиметричного 
компонування 
спроєктованого за 
допомогою розробленої 
методики 
аеродинамічного 
розрахунку 
1. Туризм незвичним виглядом 
літака 
 
2. Сільське 
госопдарство 
Можливість 
використовувати 
апарат для здобрення 
землі 
   
Комфортний розмір 
 
3. Приватні рейси пасажирського відсіку та 
  невисокі показники 
  шуму 
 4. Пасажирські 
перевезення 
Місткість салону до 6 
пасажирів із гарними 
умовами обзору і 
комфортного розміщення у 
салоні 
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На даний момент літальні апарати асиметричного компонування не 
мають широкого застосування у зазначених напрямках застосування перш за 
все, саме через складність проєктування літаків даної аеродинамічної схеми. 
Однак конкуренцію розробюваному проєкту складатимуть окрім відомих 
літальних апаратів асиметричної аеродинамічної схеми (Rutan Boomerang, 
Rutan ARES також відомі аналоги із звичним аеродинамічним компонуванням, 
наприклад гегемон свого класу Cesna 177. Задля конкуренціїї з якими, 
необхідно забезпечити по-перше конкурентні льотні характеристики, що 
можна забезпечити здійснюючи проєктування літаку за допомогою 
розробленої методики аеродинамічного розрахунку, та гідну цінову політику, 
яка буде забезпечена шляхом застосування при виробництві нових 
конструкційних матеріалів, залучення дешевшої робочої сили, та зменшеної 
вартості проєктування літака, пов’язаної із спрощеною методикою 
розрахунку. Визначення сильних, слабких та нейтральних характеристик ідеї 
проєкту представлено у таблиці 8.2. 
Таблиця 8.2 
Визначення сильних, слабких та нейтральних характеристик ідеї проєкту 
 
 
№ 
п/п 
Техніко 
економічні 
характеристики 
ідеї 
Мій проєкт Cesna 
177 
Rutan 
ARES 
Rutan 
Boom 
erang 
1 Собівартість S W W N 
2 Безпечність 
польоту 
S N N S 
3 Зовнішня 
привабливість 
S N S S 
5 Технологічність 
виробництва 
W N W W 
6 Функціональні 
сть 
S S N S 
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Отже, сильними сторонами проєкту є низька собівартість, зовнішня 
привабливість та безпечність польоту. Слабкою стороною є відсутність 
складність технології виробництва. Однак зважаючи на більшу кількість 
сильних сторін за слабкі у порівняння з аналогами, даний проєкт може з ними 
конкурувати 
8.2 Технологічний аудит проєкту 
 
Задля визначення технологічної здійсненності проєкту проведено аналіз 
забезпеченості технологічності виробництва задля забезпечення 
функціонування проєкту. Зазначений аналіз наведено в таблиці 8.3 
Таблиця 8.3 
 
Технологічний аудит проєкту 
 
№ п/п Ідея проекту Технології реалізації 
Наявність 
технології 
Доступність 
технології 
 
1 
Проєктування 
геометрії ЛА Методичні 
вказівки до 
методики 
проєктування 
 
+ 
Необхідна 
методика 
аеродинамічного 
розрахунку 
 
 
2 
Виготовлення 
агрегатів із 
композитних 
матеріалів 
 
Спеціальні 
матриці, матеріали 
та приміщення 
 
 
+ 
Необхідна покупка 
матеріалів та 
оренда 
приміщення 
 
3 
Створення 
технологічної 
документації 
Спеціальне 
програмне 
забезпечення 
 
+ 
Доступні програми 
для безкоштовного 
використання 
    Здатність 
   + проведення 
 
4 Льотні 
випробовування 
Виготовлення 
моделей. 
Аеродинамічна 
труба 
 випробовувань у 
аеродинамічній 
трубі і 
забезпеченість 
необхідними 
    матеріалами 
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За таблицею видно, що технологічна реалізація проєкту є можливою за умови 
забезпечення проєкту з точки зори фінансової складової. 
 
8.3 Аналіз ринкових можливостей запуску стартап-проєкту 
 
 
На даному етапі проведено визначення ринкових можливостей, які 
можна використати під час ринкового впровадження проекту, та ринкових 
загроз, які можуть перешкодити реалізації проекту, дозволяють спланувати 
напрями розвитку проекту із урахуванням стану ринкового середовища, 
потреб потенційних споживачів (клієнтів) та пропозицій проектів- 
конкурентів. 
У таблиці 8.4 підсумовано аналіз попиту: наявність попиту, обсяг та 
динаміка розвитку ринку. 
Таблиця 8.4 
 
Попередня характеристика потенційного ринку стартап‐проекту 
 
№ п/п Показники стану ринку Характеристика 
1 Кількість головних гравців, од 4 
2 Загальний обсяг продаж, ум.од 90 000 000 
3 Динаміка ринку Зростає 
4 Наявність обмежень для входу Необхідність 
складного технічного 
обладнання, 
відповідність 
вимогам безпеки 
5 Специфічні вимоги до стандартизації та 
сертифікації 
Є 
6 Середня норма рентабельності в галузі, % 40 
 
За аналізом таблиці можна зробити висновок, що за попереднім оцінюванням 
ринок є економічно привабливим, однак з певними ризиками, пов’язаними із 
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складністю передбачення попиту на власний проєкт в умовах інформаційного 
рекламного тиску представників монополістських представників у галузі. 
Наділі проводиться визначення цільової аудиторії, яке також сприяє більш 
точному формуванню клієнтської бази та визначення основних маркетингових 
стратегій і реалізації діяльності компанії. В таблиці 8.5 визначаються потенційні 
групи клієнтів, та формується орієнтовний перелік вимог до товару для кожної 
групи. 
Таблиця 8.5 
 
Характеристика потенційних клієнтів проекту 
 
№ п/п Потреба, що 
формує 
ринок 
Цільова аудиторія Вимоги споживачів до 
послуги 
1 Необхідність 
пасажирських 
авіаперевезень 
Авіаперевізні 
компаніі 
Забезпечення комфорту і 
безпечності пасажирів під 
час польоту 
 
 
2 
 
 
Потреба у 
екзотичності на 
 
 
Приватні особи та 
туристичні фірми 
 
 
Простота використування 
 ринках туризму і   
 приватного   
 користування   
 
Надалі проводиться аналіз ринкового середовища: проводиться визначення 
потенційних загроз та можливостей проекту на ринку, проводиться додатковий 
аналіз із прогнозуванням цих подій та можливих реакцій компанію на цю подію у 
табл. 8.6 та 8.7. До основних загроз було віднесено відсутність бази клієнтів та 
потенційних замовників та складності налагоджування оптимальних робочих 
процесів на перших етапах впровадження роботи. 
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Таблиця 8.6 
Фактори загроз 
 
 
 
№ 
п/п Фактор Зміст загрози Можлива реакція компанії 
 
1. 
Динаміка 
ринку 
Уповільнення зросту 
ринку 
Співпраця з іншими 
компаніями для поліпшення 
ситуації на ринку 
Розширення на суміжні 
ринки 
 
 
2. 
 
Конкуренція 
 
Конкурування із 
новою на ринку 
великою компанією 
Вихід з ринку 
Надати додаткові переваги 
власного продукту лише за 
появи 
сильного конкурента 
 
3. 
 
Відсутність 
замовлень 
Небажання працювати 
із новою компанією 
на ринку 
Надання більш вигідних 
умов для створення бази 
замовників. 
 
 
 
Таблиця 8.7 
Фактори можливостей 
 
№ 
п/п Фактор Зміст можливості Можлива реакція компанії 
 
1. 
 
Конкуренція 
Зменшення числа 
конкурентів за 
рахунок якості та 
меншої ціни 
Продаж продукту 
авіаперевізникам по 
цінам меншим ніж у 
конкурентів 
 
2. 
 
Технології 
 
Поява нових технологій 
Аналіз новітніх 
технологій складання 
продукту у світі 
3. Вихід на 
міжнародний 
ринок 
Вихід на співпрацю із 
великими 
авіабудівними 
компаніями. 
Підвищення статусу та 
рівня довіри до компанії 
Розширення парку 
компанії  
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Відповідно до результатів аналізу можливих сприятливих умов та 
бажання до виходу на ринок існує ряд можливих реакцій компанії, правильне 
застосування яких може надати значну перевагу порівняно із конкурентами. 
Конкуренція на ринку може стати як причиною занепаду компанії, так 
і стимулом завдяки якому стартап-проект значно покращить якість послуг 
та отримає корисний для майбутнього розвитку досвід. 
У таблиці 8.8 проводиться аналіз аналіз конкуренціїї в галузі стартап- 
проєкту. 
Таблиця 8.8 
 
Аналіз конкуренції в галузі за М. Портером 
 
 
 
 
Складові 
аналізу 
Прямі 
конкуренти в 
галузі 
Потенційні 
конкуренти в 
галузі 
 
Поставники 
 
Клієнти Послуги- 
замінники 
Авіаконцерни Приватні 
конструкторс 
ькі бюро 
Компанія 
матеріалів 
та ПЗ 
Авіаперевізн 
ики 
Військові 
літаки 
 
 
Висновки 
Незначна 
конкурентна 
боротьба через 
велику 
завантаженість 
цих 
підприємств. 
 
Наявність 
потенційних 
конкурентів 
на даний 
момент. 
 
 
Формують 
ціни 
 
Задають 
терміни 
виконання 
Потребують 
значної 
модифікації 
 
За результатів аналізу пропозиції, було визначено основні особливості 
конкуренції на ринку стартап-проекту та зазначено висновки щодо кожної зі 
складових проведеного аналізу для успішної конкуренції на ринку. 
Надалі у таблиці 8.9 представлено аналіз за факторами 
конкурентоспроможності у порівнянні із підприємством «Rutan» 
74 
 
Таблиця 8.9 
 
Порівняльний аналіз сильних та слабких сторін проекту 
 
№ Фактори 
конкурентоспроможності 
Рейтинг товарів-конкурентів у порівнянні з 
Rutan 
-3 -2 -1 0 +1 +2 +3 
1 Низька собівартість      +  
2 Довіра до наданих 
результатів 
 +      
3 Матеріально-технічна 
база для проведення 
виробницвта 
 +      
4 Строки виконання робіт     +   
 
Відповідно до результатів аналізу сильних та слабких сторін 
проекту, наведеного вище та необхідного для виходу на ринок, було 
визначено, що проєкт є конкурентоспроможним і навіть пріорітетним з 
точки зору низької собівартості і швидкості виконання, внаслідок вузької 
спеціалізації виробництва. 
Отримані із таблиці 8.9 результати аналізу було виеористано під час 
проведення SWOT-аналізу – фінального етапу ринкового аналізу 
можливостей впровадження проєкту. Результати SWOT-аналізу 
представлено у таблиці 8.10. 
Таблиця 8.10 
 
SWOT-аналіз проєкту 
 
Сильні сторони: ціна і строки 
виконання. 
Слабкі сторони: 
Матеріальнотехнічна база для 
виробництва. 
Можливості:Розширення на 
суміжні ринки; Співпраця із 
великими компаніями. 
Загрози: Відсутність замовлень; 
Збільшення затрат. 
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8.4 Розробка ринкової стратегії проєкту 
Перед визначенням ринкової стратегії необхідно спочатку 
ознайомитись із цільовими групами потенційних споживачів (таблиця 
8.11) та вибором базової стратегії розвитку підприємства (таблиця 8.12) 
Таблиця 8.11 
Вибір цільових груп потенційних споживачів 
 
№ 
Опис профілю 
цільової групи 
потенційних 
клієнтів 
Готовність 
споживачів 
прийняти 
продукт 
Орієнтовний 
попит в 
межах 
цільової 
групи 
 
Інтенсивність 
конкуренції 
Простота 
входу в 
сегмент 
 
1 
Цивільні 
структури  Висока 
 
Високий 
 
Низька 
 
Низька 
 
 
2 
 
Військові 
структури 
 
 
Низька 
 
 
Низький 
 
 
Висока 
 
 
Висока 
 
 
Таблиця 8.12 
 
Вибір базової стратегії розвитку підприємства 
 
 
 
№ 
 
Новизна проєкту 
Пошук нових 
споживачів, 
або   
конкуренція 
Чи буде компанія 
копіювати основні 
характеристики 
послуги конкурента 
 
Стратегія 
конкурентної 
поведінки 
 
1 
 
Частково 
Конкуренція 
Із наданням 
переваги 
пошуку нових 
ринків збуту 
 
Частково 
Стратегія 
заняття 
конкурентної 
ніші 
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8.5 Розробка маркетингової програми стартап-проєкту 
За основними ключовими превагами проєкту над конкурентом 
(талиця 8.13) розроблено підсумкову маркетингову програму стартап- 
проєкту. 
 
№ Потреба Вигода яку пропонує 
послуга 
Ключові переваги перед 
конкурентом 
 
1 
Проектування 
літака 
асиметричного 
компонування 
 
Готовий ескіз моделі 
 
Низька собівартість 
2 Процес виробництва 
літака 
Готовий ЛА Короткі строки 
виконання 
 
3 Придатність до 
авіаперевезень і 
туристичного 
напрямку 
застосування 
 
8 пасажирськіх 
місці у салоні 
 
Ексклюзивність 
конструкції 
Висновки по розділу 
В даному розділі дисертації у результаті проведення роботи над стартап- 
проєктом було проаналізовано концепції створення компанії по проєктуванню 
і будівнуцтву літальних апаратів асиметричного компонування за 
використання власної методики аеродинамічного розрахунку. 
Було проведено опис ідеї та визначення її сильних та слабких сторін. 
Виходячи із потреб на реалізацію проекту, було проведено аналізнеобхідного 
технічного аудиту проекту. Таклж Було проведено аналіз потенційних 
ринкових можливостей запуску проекту. Визначено слабкі та сильні сторони 
проекту відносно потенційних конкурентів в ніші. Проєкт є 
конкурентоспроможним і навіть пріорітетним з точки зору низької 
собівартості і швидкості виконання. Також проведено ринковий аналіз 
стратегії проекту, що зможе надати максимальної перспективи розвитку. 
Проведено маркетинговий аналіз проекту. 
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Ефективність прийнятих рішень та розробленої методики аналізу ринку, 
оцінки конкурентної спроможності виробу напряму залежить від рівня його 
якості, попиту на ринку, сильних та слабких сторін відносно продукції 
компаній-конкурентів. 
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ВИСНОВКИ: 
В ході виконання дипломного проекту за темою «методика 
визначення аеродинамічних характеристик літального апарату 
асиметричного компонування» було зроблено висновки про 
перспективність майбутніх досліджень у області аеродинамічних 
розрахунків літаків із асиметричним аеродинамічним обрисом, особливо 
для літаків малої та середньої авіації широкого застосування. 
Внaслiдок aнaлiзу нaйвiдомiших aнaлогiв лiтaльних aпaрaтiв 
aсиметричного компонувaння було зроблено висновок, що незвaжaючи 
нa те, що зa чaсiв лiтaкiв «дозвукової ери», aсиметричне компонувaння 
лiтaкa зaстосовувaлося, головним чином, aби позбутися нaслiдкiв 
крутних моментiв двигунiв, aбо продиктовaне необхiднiстю якiсної 
видимостi з кaбiни пiлоту, нa сучaсних лiтaльних aпaрaтaх 
використовують aсиметрiю зaдля досягнення бiльшої економiчностi пiд 
чaс експлуaтaцiї, внaслiдок спрощення конструкцiї лiтaкa в результaтi 
використaння лише одного шaрнiрного вузлa мiж крилом тa фюзеляжем, 
у якому, мiж тим, компенсуються згинaльнi моменти обох нaпiвкрил, 
зменшення iндуктивного опору нa консолi крилa iз оберненою 
стрiловиднiстю, тощо. 
Також було розроблено стартап проєкт проєктування та 
виробництва літального апарату асиметричного компонування за 
розробленою методикою аеродинамічного розрахунку. Визначено 
основних конкурентів ринку та потенційних клієнтів. Описано слабкі та 
сильні сторони ідеї та розроблено стратегічний план реалізації. 
За розробленим аналітичним методом розрахунку АХ ЛАК, було 
проведено практичні розрахунки ЛА асиметричного компонування. За 
отриманими під час аналітичного розрахунку даними проведено 
порівняння із результатами отриманими за використання чисельного 
методу. За аналізом порівняння було зроблено висновки що розроблений 
метод визначення аеродинамічних характеристик літака є прийнятним, 
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однак потребує доробок, а саме: врахування геометрії лопатей двигуна, 
врахування розташування крила по висоті фюзеляжу, тощо. Найістотніші 
відмінності у порівнянні результатів розрахунків полягають у неточності 
побудови аеродинамічного обрису поверхонь агрегатів літака, через 
відсутність детальних геометричних параметрів заданого літака у 
відкритому доступі, а також через певні спрощення геометрії літака задля 
полегшення розрахунку за числовим методом. 
Розроблений метод дозволяє на початкових етапах проектування 
обирати основні геометричні параметри асиметричного ЛА. Це зменшує 
витрати на експериментальні дослідження та оптимізує процес 
проектування в цілому. Спираючись на результати виконаної дипломної 
роботи, позбувшись недоліків, у КБ можна, спроектувати більш 
ефективний літак асиметричного компонування аналогічної категорії. 
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